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第1章 緒論 
 
1.1. 本研究の背景 
人類がはじめて宇宙空間に人工物を到達させたのは 1942年のことだった．ド
イツの技術者，フォン・ブラウンらは 1927年に結成されたドイツ宇宙旅行協会
VfR (Verein für Raumschiffahrt) において宇宙旅行を目指す液体燃料ロケットの研
究を行い，その 15年後に A4ロケットの打ち上げに成功させたのだ．また，電
子回路を装備し，ジャイロスコープによる慣性飛行を成功させ，これまでとは一
線を画した精度と成功率によって世界を震撼させた[1]．以降，第二次世界大戦
で世界は混乱の渦へと陥るが，弾道ミサイルとしてロケットは研究開発が行わ
れてきた． 
終戦後，ソビエト連邦とアメリカ合衆国の宇宙開発競争が激化し，ソビエト連
邦の人類初人工衛星「スプートニク 1号」やアメリカ航空宇宙局 NASA (National 
Aeronautics and Space Administration) のアポロ計画による有人月面着陸が行われ，
世界の宇宙輸送技術は日進月歩であった．特にアポロ計画では，コンピュータに
よる自動制御を世界で初めて取り入れ，IC 技術の発展に大きく貢献することと
なり，宇宙だけで無く民間技術の発展の礎となった．NASAは 1960年代末頃に
は，サターン V 型ロケットの技術を応用した再使用型の宇宙往還機の開発を考
え始めており，これがスペースシャトルの基本的構想となった．同時に，宇宙往
還機の開発は世界各国でも進められ，ソ連の無人宇宙往還機「ブラン」，欧州宇
宙機関 ESA (European Space Agency) の有人有翼回収機「エルメス」等研究が行
われた[2]． 
近年では，民間企業による再使用型宇宙往還機の開発が活発であり，The 
Spaceship Company (TSC)の SpaceShip Two やスペース X (Space Exploration 
Technologies Corp.)の Falcon 9が実飛行を成功させている．特に Falcon 9は，既
に ISSとの連絡に成功し，１段目の再使用を何度も行っている． 
日本も，1980 年代から日本独自の再使用型宇宙輸送システムの開発を目指し
て，宇宙航空研究開発機構 JAXA (Japan Aerospace eXploration Agency) の前身で
ある宇宙開発事業団 NASDA (NAtional Space Development Agency of Japan)，宇宙
科学研究所 ISAS (Institute of Space and Astronautical Science)，航空宇宙技術研究
所 NAL (National Aerospace Laboratory of Japan) が各々研究を行ってきた． 
 NASDA及びNALは，無人の再使用型有翼回収機「HOPE (H-II Orbiting PlanE)」，
その後に宇宙往還技術試験機「HOPE-X (H-II Orbiting PlanE eXperiment)」の開発
を進めた．HOPEの特徴は，姿勢制御用と軌道離脱用の小型スラスタを備えては
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いるが，推進用のメインエンジンは持っておらず，軌道投入自体は H-II ロケッ
トにて行われる点にある．軌道上でのミッションを終了後，軌道離脱，大気圏再
突入，滑空帰還，水平着陸を行う計画であった．また，軌道突入フェーズから超
音速飛行，滑空誘導飛行と幅広い飛行領域を持つ機体を一度に開発するのは難
しいため，技術実証機として，大気圏再突入時の空力加熱防護技術を実証する
OREX（Orbital Reentry EXperiment），Lifting Body の極超音速域での誘導制御技
術等の飛行実証を目的とした HYFLEX（HYpersonic FLight EXperiment），自動着
陸技術の実証を目的とした ALFLEX（Automatic Landing FLight EXperiment），最
後には遷音速での空力特性と姿勢制御技術の実証を目的とする HSFD (High 
Speed Flight Demonstration) が実施された． 
 ISASでは，無人で弾道飛行を行う単段式の有翼飛翔体であり，二段式の宇宙
往復輸送システムの一段目に当たるフライバックブースターに発展可能な有翼
式再使用型観測ロケット HIMES (HIghly Maneuverable Experimental Space Vehicle)
の研究を行っていた．HIMES は空間に対して静止可能で中・高層大気の観測等
を行った後，大気圏に再突入し発射点近傍の滑走路に滑空帰還を行って水平に
着陸する．また，弾道軌道から大気圏に再突入するため，大気圏再突入速度が小
さく，本格的な耐熱システムは必要としない設計だった． 
 各々の機関で行われていた研究は，概念設計を踏まえて各種飛行実験を実施
するに至るまで進んだものの，実機の開発を待たずに計画は中止されてしまっ
た．しかし，開発のために行われたさまざまな実験により蓄積されたデータや各
種技術は，将来の宇宙往還機の開発に有用である． 
 現在，JAXAの宇宙科学研究所が，鈍頭形状の垂直離着陸式再使用型観測ロケ
ットのスケール機を用いた飛行実験を行っている．しかし，垂直離着陸式よりも，
翼による揚力を利用する有翼式の方が，帰還時にエンジンの逆噴射が必要なく，
フライバックして任意の着陸地点まで滑空飛行する帰還能力に優れており，運
用コストの低減等の経済的な効果についても魅力がある．また，宇宙空間への物
資輸送や化学実験，刊行だけでなく大陸間弾道飛行などへの転用も可能である
ことからも，航空宇宙市場の拡大に貢献することが期待できる． 
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1.2. 本研究の目的 
有翼式宇宙往還機の実現を見据えると，アボート飛行を含む自在な飛行運用
のためにも，リアルタイムに最適軌道生成が可能な最適誘導システムは重要研
究課題の一つである．極超音速での再突入から亜音速の進入着陸に至る帰還軌
道生成手法には多くの従来研究があるが，その中でも基準軌道を予め設定し，飛
行中に軌道の微少な変動分に対して最適化する手法が一般的である[3，4]．しか
しミッションを中断する場合などを含めた，状況に応じた基準軌道の事前設定
は困難である．このようなことから，本研究は，風等の飛行環境による飛行分散
のみならず，アボート飛行のような不測の事態においても安全に機体を目的地
まで誘導させるために必要な技術の研究開発を目的として，基準軌道を必要と
せず飛行環境に適合した軌道をリアルタイムかつオンボードで生成可能な誘導
システムの開発を目的とする． 
近年研究されている逐次二次計画法等の勾配法を用いた数値解析的な手法は，
計算機能力の向上により，運動方程式の微分式をそのまま積分することによっ
て高精度かつ高速に飛行軌道の生成が行えるようになったものの，多峰性を有
するような問題に対して局所解に陥りやすいこと，数値的な発散が生じる可能
性があること等の課題を克服することが難しい．その一方で，これまでの先行研
究により，有翼ロケットの滑空飛行フェーズを対象に，遺伝的アルゴリズム GA 
(Genetic Algorithm) を試みたところ，柔軟かつ大域的な探索解が得られることが
分かり，また飛行禁止区域が存在する飛行環境条件においても誘導軌道生成が
可能であることを示すことが出来た[5-8]．その成果として，進化計算の世代交代
のアルゴリズムを変えると，得られる最適軌道が異なることがわかってきた．例
えば，エリート交叉アルゴリズムでは小回りの軌道が生成されやすく，他のアル
ゴリズムでは大回りの軌道になりやすい等である．このような世代交代アルゴ
リズムに依存するような最適解の出方の差異は，好ましいものではない．世代交
代の設計法の解への影響は本来起こるべきでなく，個体集団の多様性を維持し
つつ収束させる必要がある．  
このような問題に対して，多様性の維持と収束性を両立しつつ，効率的に最適
化を行うことを目的とした動的分散遺伝的アルゴリズム DynDGA (Dynamically 
Distributed Genetic Algorithm) が発案された[9]．これは，母集団をサブ母集団（島）
に分割し，各島で個別に世代交代を行うものである．ベースとなった分散遺伝的
アルゴリズム DGA (Distributed Genetic Algorithm)では，島の数を事前に設定する
のが一般的であったが[10-14]，優良でないサブ母集団を維持し続けなければい
けない点や逆に特徴の違う解を同一サブ母集団の中で世代交代しなければなら
ない点などの問題点があった．そこで DynDGAでは軌道の特徴より非類似度を
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算出し，この非類似度から母集団からサブ母集団へと分割することにより，島の
数が動的に変化する効率的な最適化が行えるようになった[9]． 
この DynDGAを誘導システムへ用いることにより，複数種類の最適誘導軌道を
同時生成することが可能となった． 
しかし，DynDGA は計算コストが非常に嵩み，一般の GA で利用される適応
度の重み係数や突然変異の確率などに加え，クラスタリングの閾値や移住間隔
などの設定値が必要であるため，リアルタイム性と汎用性の面を克服するため
の重要な課題となっている．特に飛行環境など最適化問題の設定が変化するた
びに調整が必要となる適応度の重み係数やクラスタリングの閾値などの設定値
数の増加は，どのような飛行環境であっても誘導軌道の生成がリアルタイムに
可能でなければならない本誘導システムの実現において大きな障害である．  
このような研究課題を背景に，本研究は，ファジィ集合による階層的適応度を
応用した設定値の自動調整手法の提案とオンボードでリアルタイム計算が実行
可能な実用化への課題解決が本研究の最終目標である． 
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1.3. 本研究の概要 
本研究は，繰り返しシミュレーションを試行していく中で手動設定する必要
のあるクラスタリングの閾値に代表される設定値を極限まで削減し，飛行環境
の変化により変更する必要のある適応度の重み係数などの設定値についても自
動調整する手法として，ファジィ集合による階層的適応度を応用した設定値の
自動調整手法を提案するものである．この提案手法では，ユーザーは生成され
た軌道の優劣を評価する項目の優先度を事前に設定するだけで，最適化の中で
解の各評価項目値によって設定値の調整が自動で行われながら最適解が探索さ
れる．すなわち，これまで必要とされていた設定値を手動で繰り返し模索する
必要がなくなったことから，ファジィ集合による階層的適応度を応用すること
で， DynDGAの汎用性が一気に向上したと言える． 
リアルタイム性を向上する課題については，適応度および特徴量を計算する
ために，それぞれの個体についての運動方程式を積分することによって飛行軌
道を算出する必要があることから，計算コストを原理的に改善することは難し
いことが分かっている．すなわち，飛行距離が長くなるほど軌道計算に必要な
積分ステップ数が増加するために，計算コストがより嵩んでしまうことは避け
られない．ファジィ集合による階層的適応度を応用した DynDGAにおいても，
誘導軌道の初期位置によって最適計算に必要な計算コストが運動方程式の積分
ステップ数に大きく左右されてしまうことから，通常の GAで採用されている
ように進化が十分進んだとする世代数を最適化終了条件とするのは，実用的で
はないことが分かってきた．そこで，飛行中に最適化計算を実行し続け，誘導
軌道更新周期でその時点までに得られた最適解を引き継ぎ，再利用することを
前提として，最適化計算終了条件を計算時間へと変更することを提案するに至
った．このような最適解の継続的な引き継ぎによって計算コストの低減を図り
リアルタイム性を確保する方法においても，評価項目を精度よく満足させなが
ら，目標地点へ到達可能とする誘導軌道の生成が可能であることを飛行シミュ
レーション上で実証することができた． 
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1.4. 本論文の構成 
 本論文の構成を以下に述べる． 
 第 2章では，先行研究の動的分散遺伝的アルゴリズム DynDGAを用いた最適
軌道生成手法と軌道生成例について，その特徴をまとめた． 
第 3 章では，ファジィ集合による階層的適応度を応用した係数自動調整手法
を提案し，誘導軌道生成手法に適用した場合の例と共にその有用性を示した． 
第 4 章では，実際に有翼ロケットへ本誘導軌道生成システムを組み込むにあ
たり，リアルタイム性をどのように確保するかについて検討し，ソフトウェアシ
ミュレーションの結果を示した． 
第 5章では，新規性および独自性の観点から，研究成果をまとめた． 
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第2章 GAを用いた最適軌道生成 
2.1. はじめに 
 第１章でも述べたように，従来の宇宙輸送システムの軌道計算は，基準軌道を
運動方程式の近似解析解より予め設定し，飛行中に現在の飛行軌道と基準軌道
との微少な変動分について最適化する手法が一般的であるものの，アボート飛
行のような想定外の状況において予め基準軌道を設定しておくことは困難であ
る．しかし，将来的に有人での飛行も視野にある再使用型有翼ロケットにおいて
は，このような状況においても安全な帰還飛行を自立飛行にて確実に行える必
要があるため，基準軌道を用いない手法が好ましい．従来研究より，勾配法の一
つである逐次二次計画法 SQP (Sequential Quadratic Programming method) を用い
た誘導軌道生成手法では，単純な飛行条件において非常に高速かつ高精度な最
適軌道の算出が可能であることが示されたが，飛行禁止区域等多峰性に富んだ
最適化問題においては，数値解析に解いていることから，解が発散する危険性を
もつことが解った． 
 このようなことから，本論文では大域的かつ柔軟な探索が可能な遺伝的アル
ゴリズム GA (Genetic Algorithm) を用いた最適軌道生成手法を用いている．GA
は生命の進化を工学的にモデル化したものであり，勾配法を代表とする数値解
析的な手法に比べ，解が発散しにくい特徴を持つものの，世代交代の中で生成さ
れた解集団について，個々に適応度を計算する必要があるため，計算量が膨大に
なってしまう欠点を持つ．GAを最適軌道生成に適用するに当たり，世代交代モ
デルや遺伝子の設定，突然変異などの設定値には多くの種類が存在するが，従来
研究より，誘導軌道生成に最適な手法を採用している．また，一般的な GAの手
法では発生しがちであった局所解への収束に対して，母集団を動的に分割統合
する遺伝的アルゴリズム DynDGA (Dynamically Distributed Genetic Algorithm) が
発案され，解の多様性と解の収束性を両立しながら効率よく複数の最適解軌道
を生成することが可能となった．一方で，GAを用いた誘導システムをオンボー
ドシステムに実装し，実飛行の中で誘導軌道の生成が行えるかの実証実験も行
い，その有用性が確認された． 
本章では，最適化問題の設定について示すと共に，従来研究の手法と結果につい
て述べる． 
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2.2. 最適化問題の設定 
2.2.1. 軌道生成問題の設定 
 有翼ロケットの最適化は図 2.2-1 に示すように揚力を用いて滑空飛行により
目的地へ飛行する帰還フェーズを対象とする． 
 
図 2.2-1 有翼ロケットの飛行フェーズ 
 
 この滑空帰還フェーズに対して図 2.2-2のような軌道生成問題を設定する．図 
2.2-3 および表 2.2-1 を代表値とするような有翼ロケットが推力なしで目標地点
へ滑空飛行し帰還する軌道を生成する問題とする．さらに，飛行領域に内部の飛
行を禁止する飛行禁止区域の設定をする．最適化計算は飛行禁止区域を回避し，
かつ飛行時間および終端位置と終端方位角の目標値との誤差を最小化するよう
に解の探索を行う． 
 なお，本論文では最適化問題の一例のみを示しているが，実際には様々な機体
諸元および飛行領域において本アルゴリズムが有効であるかの確認を行ってい
る． 
Nominal
Abort
Power Ascent
Coasting
Abort
Gliding
Recovery
Lift-off
Power Ascent
Abort Coasting
Gliding
Recovery
Lift-off
Optimization 
Problem 
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図 2.2-2 軌道生成問題の設定 
 
 
図 2.2-3 有翼ロケット 
表 2.2-1 有翼ロケットの機体諸元 
m Body Mass 1000 [kg] 
Sw Wing Area 2.68 [m2] 
 
 
2.2.2. 有翼ロケットの運動方程式 
 解探索中に使用するロケットの運動方程式を式(2.2-1)-式(2.2-6)に示す．[15] 
 
𝐦
𝐝𝑽
𝐝𝐭
= −
𝟏
𝟐
𝝆𝑽𝟐𝐒𝐰𝑪𝑫 −𝐦𝐠𝐬𝐢𝐧(𝜸) (2.2-1) 
Restricted 
Area
Down Range
 [m]
Cross Range
 [m]
Initial Position
(  ,   ,   ,   )
Terminal Position
(  ,   ,   ,   )
Target Position
(  ,   ,   ,   )
 : Altitude[m]
 : Azimuth
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𝐦𝑽
𝐝𝛄
𝐝𝐭
=
𝟏
𝟐
𝝆𝑽𝟐𝐒𝐰𝑪𝑳 𝐜𝐨𝐬(𝝓) −𝐦𝐠𝐜𝐨𝐬(𝜸) (2.2-2) 
𝐦𝑽𝐜𝐨𝐬(𝜸)
𝒅𝝍
𝐝𝐭
= −
𝟏
𝟐
𝝆𝑽𝟐𝐒𝐰𝑪𝑳 𝐬𝐢𝐧(𝝓) (2.2-3) 
𝒅𝒉
𝐝𝐭
= −𝑽𝐬𝐢𝐧(𝜸) (2.2-4) 
𝒅𝝃
𝐝𝐭
= 𝑽𝐜𝐨𝐬(𝜸) 𝐜𝐨𝐬(𝝍) (2.2-5) 
𝒅𝜼
𝐝𝐭
= 𝑽𝐜𝐨𝐬(𝜸) 𝐬𝐢𝐧(𝝍) (2.2-6) 
 
 有翼ロケットの運動は質点系とし，図 2.2-4 に示す直交座標系で扱う．また，
風の影響は誘導システム内では考慮しないものとする．地表は平面，重力gは一
定とし，空気密度ρは高度のみに依存した式(2.2-7)に示す様な関数で定義する． 
 
[
𝒉 ≤ 𝟐𝟎𝟎𝟎𝟎 𝝆 = 𝒂𝒉𝟐 + 𝒃𝒉 + 𝒄
𝟐𝟎𝟎𝟎𝟎 < 𝒉 ≤ 𝟓𝟎𝟎𝟎𝟎 𝝆 = 𝒂𝒉𝟔 + 𝒃𝒉𝟓 + 𝒄𝒉𝟒 + 𝒅𝒉𝟑 + 𝒆𝒉𝟐 + 𝒇𝒉 + 𝒈
𝟓𝟎𝟎𝟎𝟎 < 𝒉 𝝆 = 𝒂𝒉𝟔 + 𝒃𝒉𝟓 + 𝒄𝒉𝟒 + 𝒅𝒉𝟑 + 𝒆𝒉𝟐 + 𝒇𝒉 + 𝒈
(2.2-7) 
𝑡 ：時間 [s]  𝛾 ：経路角 [rad] 
𝐶𝐷 ：抗力係数 [-]    ：方位角 [rad] 
𝐶𝐿 ：揚力係数 [-]    ：ダウンレンジ [m] 
g ：重力加速度 [m/s2]    ：クロスレンジ [m] 
m ：質量 [kg]    ：高度 [m] 
Sw ：主翼基準面積 [m2]  𝛼 ：迎角 [rad] 
ρ ：大気密度 [kg/m3]  𝜙 ：バンク角  [rad] 
V ：機体速度 [m/s]     
       
 
図 2.2-4 直行座標系の定義 
East
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−𝛾
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ここで空力係数 および は，宇宙航空研究開発機構の宇宙科学研究本部が開
発を進めた HIMES (HIghly Maneuverable Experimental Space vehicle)のスケールモ
デルの風洞試験結果に基づく[16]． 
 その空力係数CLおよびCDについて，図 2.2-5に示す風洞試験結果から迎角 0～
20[deg.] (0～0.3491[rad])の範囲においてマッハ数の条件毎に式(2.2-8)および式
(2.2-9)のような迎角αの関数として定義する． 
 
  
図 2.2-5 有翼ロケットの空力特性 
 
𝐂𝐋 = 𝟑. 𝟐𝟑𝟐𝟓𝟖𝟓𝜶 − 𝟎. 𝟎𝟓𝟕𝟒𝟖 (2.2-8) 
𝐂𝐃 = 𝟑. 𝟏𝟒𝟔𝟒𝟑𝟕𝜶
𝟐 − 𝟎. 𝟏𝟕𝟏𝟓𝟐𝟓𝜶 + 𝟎. 𝟎𝟖𝟎𝟓𝟐𝟑 (2.2-9) 
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2.3. 動的分散遺伝的アルゴリズム 
2.3.1. 遺伝的アルゴリズム 
 遺伝的アルゴリズム GA (Genetic Algorithm) とは，生命の進化を工学的にモデ
ル化したアルゴリズムである[17]． 
 GAは最適化変数を遺伝子として表現し，様々な遺伝子によって表される解(個
体と呼ぶ)を複数用意し，この解集団の評価（適応度）を行い，交叉や突然変異
といった遺伝子操作を行いながら解集団全体の適応度を向上させて１つの最適
解（もしくは準最適解）に収束させていく手法である．GAは数値解析的な手法
とは違い解が発散する心配が無く，大域的かつ柔軟な探索が行えるため，巡回セ
ールスマン問題等非常に多くの問題に適応することが出来る．ただし，多数存在
する個体全てに対し，適応度の計算を行う必要があるため，計算コストが嵩むと
いうデメリットがある．また，乱数を用いている点および設定値の調整次第で探
索性能が大きく変化する点から最適解に収束しない場合がある． 
 GAには遺伝子を２進数で扱うバイナリGAと実数値をそのまま遺伝子として
使用する実数値遺伝的アルゴリズム RCGA (Real-Coded Genetic Algorithm) があ
る．RCGA は最適化変数をそのまま使用することによりバイナリ GA と比較し
て効率よく親子対の形質を引き継ぐことができ，最適化に有利である．本論文で
は実数値 GAを使用するものとする． 
 図 2.3-5に GAの処理の流れを示す． 
 GAの処理では，まず初期個体の生成を行い，適応度の計算，選択，交叉，突
然変異の遺伝的処理から構成される世代個体を行う．世代交代を繰り返すこと
で個体集団の適応度を成長させていく． 
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図 2.3-1 遺伝的アルゴリズムの処理の流れ 
 
 以下に各処理の詳細を述べる 
＜初期個体集団生成 (Generation of initial individual group) ＞ 
 最適化における初期値の設定に当たる．GAでは，初期個体を複数生成し，初
期個体集団とする．各個体の各遺伝子をランダムもしくは一定の法則に従って
決定する．初期個体集団の適応度が良好なほど，解の収束が早い．一方で，初期
個体集団次第では局所解へ収束しやすくなってしまうこともある． 
 
＜適応度計算 (Calculation of fitness)＞ 
 各個体に対して個体の評価値である適応度の計算を行う．今期あの軌道生成
問題では運動方程式を積分して得た軌道から適応度を計算する．GAの計算では
この適応度を最大化もしくは最小化するように遺伝子処理を行う．この適応度
の評価項目が複数存在し，それぞれ別に計算する手法の多目的最適化と，評価項
目が単一，もしくは複数の評価項目を関数によって一つの評価項目にして計算
する単目的最適化の２種類が存在し，本論文ではペナルティ法による単目的最
適化を適用している． 
 
＜選択 (Selection)＞ 
 遺伝的処理における選択には，複製選択 (Selection for Reproduction) と生存選
択 (Selection for Survival) の２種が存在する．複製選択は，後の処理である交叉
Start
Generation of initial 
individual group
Calculation of fitness
Selection
Crossover
Mutation
END
YES
NO
Converged?
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において子個体を生成する基準となる個体を選択することである．生存選択は
交叉後の親個体および子個体から次世代の解集団とする個体を選ぶことである．
適応度の扱い方を指定するため，解の収束性や安定性に大きく影響を及ぼす．選
択の手法は世代交代モデルとして幾つか定義されており，Iterated Genetic Search 
(IGS), Steady State (SS), Elitist Recombination (ER), Minimal Generation Gap (MGG) 
等が上げられる[18, 19]．本論文においては，従来研究より ERを用いている． 
 
 
図 2.3-2 世代交代モデル 
 
 エリート選択 (ER) のイメージ図を図 2.3-3に示す．複製選択はランダム非復
元抽出により 2 個体ずつ選ばれる．生存選択では，最も適応度の高い 2 個体が
次の世代として引き継がれる．エリート選択では，親個体集団を 2 個体ずつに
分けてそれぞれ子個体を生成するため，生存選択が局所的になり，一つの局所解
が急速に個体集団全体に広がる現象を防ぐ効果がある． 
 
 
図 2.3-3 エリート選択 (ER) 
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＜交叉 (Crossover)＞ 
 複製選択により選択された親個体より，子個体を生成する処理を交叉と呼ぶ．
RCGA で用いられる交叉として，ブレンド交叉 (BLX)，シンプレックス交叉 
(SPX) または正規分布交叉 (UNDX) 等が挙げられる[19]．本論文においては，
ブレンド交叉を用いている． 
 ２次元の遺伝子の場合のブレンド交叉のイメージを図 2.3-4に示す．ブレンド
交叉は正のパラメータβBLXを用いて親個体の角変数の区間∆Piを両側にβBLX∆𝑃 
だけ拡張した空間から，一様乱数に従ってランダムに子個体を生成する．ブレン
ド交叉では親個体が状態空間で離れて存在している場合には子個体も広い範囲
から生成され，親個体が互いに近くに存在している場合には親個体の近傍に生
成される．子個体の遺伝子Ciは親個体の遺伝子Pi
1, Pi
2を用いて式(2.3.1)で求めら
れる． 
 
𝑪𝒊 = 𝐫𝐚𝐧𝐝|𝐦𝐢𝐧(𝑷𝒊
𝟏, 𝑷𝒊
𝟐) − 𝛂𝐁𝐋𝐗∆𝑷𝒊,𝐦𝐚𝐱(𝑷𝒊
𝟏, 𝑷𝒊
𝟐) + 𝛂𝐁𝐋𝐗∆𝑷𝒊| (2.3-1) 
 ここで，rand[𝜆1, 𝜆2]は区間[𝜆1, 𝜆2]の一様乱数を示す． 
 
また，∆𝑃 は親個体の遺伝子より 
∆𝑷𝒊 = |𝑷𝒊
𝟏 − 𝑷𝒊
𝟐| (2.3-2) 
 で表される． 
 
 
図 2.3-4 ブレンド交叉 
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＜突然変異 (Mutation) ＞ 
 突然変異では，ある一定の確率で遺伝子を変化させることによって，親個体を
用いて行う交叉では生成できない全く異なった個体を生成する．このことより，
個体集団の多様性の維持や局所解からの脱出を行うことができる． 
 RCGA では，一様突然変異や境界突然変異等が突然変異の手法として挙げら
れる．本論文では一様突然変異を用いている． 
 一様突然変異の例を図 2.3-5に示す．遺伝子毎に一様乱数を用いて，実行可能
領域に実数値を生成する． 
 
 
図 2.3-5 一様突然変異 
 
2.3.2. 分散遺伝的アルゴリズム 
遺伝的アルゴリズムで解を成長させるためには解の多様性が重要である．一
般的に母集団を一つのグループとして解成長させた場合，局所解に陥ってしま
い個体がその局所解に収束して成長しなくなることがある． 
これを防ぐのは突然変異であるが，そのほかの対策としては母集団を分割し
てそれぞれで解成長させることが考えられる．これは他の島から移住処理によ
り全く異なった特徴をもつ個体を島内に追加することで多様性を維持し局所解
に陥ることを防ぐものである．分散遺伝的アルゴリズム DGA（Distributed Genetic 
Algorithm）とは，GAにおける母集団をいくつかの「島」と呼ばれるサブ母集団
に分割し，それぞれの島で GAの計算を行うものである[10]．また数世代毎に各
島の一部の個体を入れ替える「移住」処理を行うことで，島内の解探索が停滞す
る状態を防ぐ．移住する個体の数は移住率と呼ばれる割合により設定する．図 
2.3-6に DGAの概略を示す．  
3.5 6.2 2.2 8.1 9.3 3.5 4.2 2.2 6.3 9.3
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図 2.3-6 DGAアルゴリズム 
 
移住についても幾つかのモデルが考えられている．移住モデルとしては図 
2.3-7 に示すような隣接する島間での移住を行う踏み石型モデル(Stepping Stone 
Population Model)やランダムな母集団間で移住を行うランダム移住型モデル
(Randomized Migration Island Model)がある[12,13]．  
 踏み石型モデルは，個体の移住が隣接する島に一方向に移住が行われていく．
このため，ある島内に良好な個体があったとしてもその個体が移住により全体
に広がっていく可能性は非常に低く最適解への収束は遅い．それに対してラン
ダム移住型モデルは全体の島をランダムに順序付けて個体の移住を行う．この
ため，良好な個体は移住によりさまざまな島に広がり易く最適解への収束は早
いがその分局所解への収束に陥る可能性も高くなる． 
 
 
図 2.3-7 DGAの移住モデル 
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2.3.3. 動的分散遺伝的アルゴリズム 
 DGAを用いることにより，島毎に異なる種類の個体が進化する，すなわち解
の多様性を維持して複数の解を同時に生成できることが解った．しかし，島の間
で個体の移住を可能とする操作を行っても，逆に個体の進化が妨げられてしま
う場合があること，島に属する個体数や島の数そのものの設定方法には何も指
針が得られないという遺伝的アルゴリズム適用の根幹に関わる課題が浮き彫り
となった．この課題を克服するために，進化の状況に応じて母集団を適宜分割ま
たは統合しながら，島に属する個体の進化を促すという新しい概念として動的
分散遺伝的アルゴリズム DynDGA (Dynamically Distributed Genetic Algorithm) が
提案された．DynDGAは，従来の DGAのように島の数やその島に属する個体数
を固定せず，各個体の特性を端的に表すような特徴量を定義し，その特徴量によ
って個体間の非類似性を識別，非類似性から動的に解集団を島へ分割および統
合しながら DGAの計算を行っていく． 
 図 2.3-8に DynDGA の処理のイメージを示す．まず，通常の GAと同様に初
期個体を生成し，ある程度世代を進めて解の成長を促す．ある程度解集団が成長
すると，それぞれの個体に特徴が現れる．その特徴毎に個体を島へと分割し，島
毎に遺伝子処理を行う．またしばらく世代を進めると，各島の解が変化するため，
また特徴毎に島へと分割または統合を行う．局所解へ陥らないように，通常の
GAと同様の突然変異の他に，島間の移住処理を行い，全体において会の多様性
を維持しながら大域的な探索が行えるようになっている．これらを繰り返すこ
とによって，最終的に DynDGAは複数の最適解（または準最適解）を導出する
ことが出来る． 
 
図 2.3-8 DynDGAの処理イメージ 
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2.3.4. 遺伝子の設定 
 本論文では，迎角𝛼，バンク角𝜙の 2つの制御入力を最適化する．しかし，従
来よく用いられるように制御入力を時間についての離散データとすると最適化
変数の数が膨大になり，計算コストが嵩む．そこで，式(2.3-3)および式(2.3-4)の
ように制御入力をフーリエ級数で表現し，その係数(式内赤文字部)を遺伝子とす
ることで，設計変数を大幅に削減する手法が提案された．フーリエ級数を 3 次
とした場合，各個体の遺伝子の数は合計 18個の実数となる．なお，𝑡は時間を表
す． 
𝜶(𝒕) =
𝐚𝟎𝛂
𝟐
+∑{𝐚𝒏𝛂 𝐜𝐨𝐬(𝒏𝝎𝒏𝜶𝒕) + 𝐛𝒏𝛂 𝐬𝐢𝐧(𝒏𝝎𝒏𝜶𝒕)}
𝟑
𝒏=𝟏
(2.3-3) 
𝝓(𝒕) =
𝐚𝟎𝛟
𝟐
+∑{𝐚𝒏𝝓 𝐜𝐨𝐬(𝒏𝝎𝒏𝝓𝒕) + 𝐛𝒏𝝓 𝐬𝐢𝐧(𝒏𝝎𝒏𝝓𝒕)}
𝟑
𝒏=𝟏
(2.3-4) 
 ただし，各制御入力には次のような角度制限を設ける 
[
𝜶(𝒕) ≤
𝝅
𝟑𝟔
[𝐫𝐚𝐝](= 𝟓[𝐝𝐞𝐠. ]) 𝜶(𝒕) =
𝝅
𝟑𝟔
[𝐫𝐚𝐝]
𝜶(𝒕) ≥
𝝅
𝟏𝟐
[𝐫𝐚𝐝](= 𝟏𝟓[𝐝𝐞𝐠. ]) 𝜶(𝒕) =
𝝅
𝟏𝟐
[𝐫𝐚𝐝]
(2.3-5) 
[
𝝓(𝒕) ≤ −
𝝅
𝟑
[𝐫𝐚𝐝](= −𝟔𝟎[𝐝𝐞𝐠. ]) 𝝓(𝒕) = −
𝝅
𝟑
[𝐫𝐚𝐝]
𝝓(𝒕) ≥
𝝅
𝟑
[𝐫𝐚𝐝](= 𝟔𝟎[𝐝𝐞𝐠. ]) 𝝓(𝒕) =
𝝅
𝟑
[𝐫𝐚𝐝]
(2.3-6) 
 
 しかし，上記式のようなフーリエ級数によって最適化を行った場合，各遺伝子
の絶対値が大きくなりすぎると，角度制限によって同じ値ばかりを出力するこ
ととなり，遺伝子処理によって遺伝子が多少の変化をした場合でも，最終的に出
力される遺伝子に変化が起こらない可能性がある（図 2.3-9）． 
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図 2.3-9 フーリエ級数の数値的制限 
 
 そこで，各遺伝子の値の範囲を−1 ≤ an, b𝑛, 𝜔 ≤ 1とし，式(2.3-7)～式(2.3-10)の
ような式を用いて各制御入力の値を表現するように改良した． 
𝜽𝜶(𝒕) =
𝐚𝟎𝛂
𝟐
+
𝟏
𝟑
(𝟏 − |
𝐚𝟎𝛂
𝟐
|)∑{
𝐚𝒏𝛂 𝐜𝐨𝐬(𝒏𝝎𝛂𝒕) + 𝐛𝒏𝜶 𝐬𝐢𝐧(𝒏𝝎𝛂𝒕)
√𝒂𝒏𝛂𝟐 + 𝒃𝒏𝛂𝟐
}
𝟑
𝒏=𝟏
(2.3-7) 
𝜽𝛟(𝒕) =
𝐚𝟎𝛟
𝟐
+
𝟏
𝟑
(𝟏 − |
𝐚𝟎𝛟
𝟐
|)∑
{
 
 𝐚𝒏𝛟 𝐜𝐨𝐬(𝒏𝝎𝛟𝒕) + 𝐛𝒏𝛟 𝐬𝐢𝐧(𝒏𝝎𝛟𝒕)
√𝒂𝒏𝛟
𝟐 + 𝒃𝒏𝛟
𝟐
}
 
 𝟑
𝒏=𝟏
(2.3-8) 
𝜶(𝒕) = 𝛉𝛂(𝛂𝐦𝐚𝐱 − 𝛂𝐦𝐢𝐧) + 𝛂𝐦𝐢𝐧 (2.3-9) 
𝝓(𝒕) = 𝛉𝛟(𝛟𝐦𝐚𝐱 −𝛟𝐦𝐢𝐧) + 𝛟𝐦𝐢𝐧 (2.3-10) 
 ただし，αmaxは迎角の角度制限の最大値側(=
π
12
[rad]) であり，αmin は迎角角
度制限の最小値側(=
π
36
[rad] )，同様にϕmaxはバンク角角度制限の最大値側(=
π
3
[rad])であり，ϕminはバンク角角度制限の最小値側(= −
π
3
[rad])である． 
 この式を用いて表されるフーリエ級数の例を図 2.3-10に示す． 
軌道に影響しない部分
係数から単純に求めたプロファイル 制限をかけ、実際に使用するプロファイル
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図 2.3-10 正規化したフーリエ級数の例 
 
 これによって，係数の変化が必ず制御入力の値の変化に影響するようになり，
解の探索効率と収束性が向上した． 
 一方で，図 2.3-11に示す様な境界付近の解を最適解とする最適化問題の場合，
探索性能が非常に低下してしまうことも解った． 
 
図 2.3-11 最適解が境界条件付近の場合の例 
 
 そこで，軌道の最適化に特化した制御入力の表現方法として，フーリエ級数を
式(2.3-11)～式(2.3-13)のように拡張し，解の探索性能向上を図った． 
𝛉(𝐭) = 𝐬𝐢𝐠𝐧(𝒂𝟎)𝒂𝟎
𝟐 +
𝟏
𝟑
(𝟏 − |𝒂𝟎
𝟐|)∑ {𝒂𝒏 𝐜𝐨𝐬 (𝒏 (
𝝎
𝟐
+ 𝟎. 𝟓)
𝟔
𝒕 + 𝒃𝒏𝛑)} 
𝟑
𝒏=𝟏
(2.3-11) 
𝜶(𝒕) = 𝜽𝜶(𝛂𝐦𝐚𝐱 − 𝛂𝐦𝐢𝐧) + 𝛂𝐦𝐢𝐧 (2.3-12) 
𝝓(𝒕) = 𝜽𝝓(𝛟𝐦𝐚𝐱 −𝛟𝐦𝐢𝐧) + 𝛟𝐦𝐢𝐧 (2.3-13) 
円弧を描くため、常に片側へ
バンクし続けるような条件
Cross Range
Down Range
Time
Bank Angle
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 これにより，境界付近の解の探索も行いやすくなり，全体の解探索性能が向上
した（図 2.3-12）． 
 
図 2.3-12 軌道最適化に特化したフーリエ級数の制御入力表現 
 
2.3.5. 適応度 
 一般的な GA を用いた最適化においては，解が必ず満たしていなければいけ
ない項目を表す制約条件と出来るだけ評価を高めたい項目を表す目的関数が用
いられる．本論文における軌道の最適化では，図 2.3-13 に示すような項目が制
約条件および目的関数となる． 
 
図 2.3-13 適応度評価項目イメージ 
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ここで最適化したいパラメータが複数存在するため，多目的最適化として扱
うことも可能であるが，飛行禁止区域飛行距離および到達地点距離誤差，到達地
点方位角誤差のような制約条件と飛行時間といった目的関数を重み付けの和で
表すペナルティ法とよばれる手法を用いて，式(2.3-14)に示す様な関数を適応度
として用いて計算を進める．本誘導システムにおける最適化ではこの適応度を
最大化するように遺伝的処理を行う． 
𝒇 =
𝐬
𝐰𝐭𝒕𝒇 +𝒘𝝃|𝝃𝑻 − 𝝃𝒇| + 𝒘𝜼|𝜼𝑻 − 𝜼𝒇| + 𝒘𝒉|𝒉𝑻 − 𝒉𝒇| + 𝒘𝝍|𝝍𝑻 −𝝍𝒇|
𝟐
+𝒘𝑹𝑹
(2.3-14) 
 ここでwは各重み係数， は飛行禁止区域飛行距離，添字Tは目標位置における
値，添字𝑓は軌道終端位置における値を示す．sはs = 1000とし，各重み係数はシ
ミュレーションを何度か行う中で，各項の影響度が一定となるように決定する．
これらの値は運動方程式を積分計算して求めていく．これにより，飛行禁止区域
を回避し，目標地点と軌道終端位置のそれぞれの項の誤差が小さいものほど適
応度の値が大きくなる． 
 
2.3.6. 特徴量 
 DynDGAを利用するには，各軌道（個体）の特徴量を設定する必要がある．こ
の特徴量を元に個体間の距離（非類似度）を計算することによって個体の分類を
行うため，使用する特徴量によって，分類性能が大きく変化する．先行研究より，
本論文では運動方程式を積分して求めた軌道データを元に特徴量を算出する方
法を用いている[9]．図 2.3-14に軌道データを元に特徴量を抽出するイメージを
示す．軌道のダウンレンジとクロスレンジの履歴を飛行時間の関数として扱い，
等分割して順番に並べることによって，等分割された時間におけるダウンレン
ジとクロスレンジの値を特徴量として定義した． 
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図 2.3-14 ダウンレンジとクロスレンジを時間の関数とする特徴量の定義 
 
2.3.7. 個体間の距離の算出と非類似度 
 母集団を類似の個体によってサブ母集団に分割あるいは統合するには，図 
2.3-14に定義する特徴量を元に，個体間の距離（非類似度）を定義する必要があ
る．この個体間の距離が小さいと類似性が高く，逆に大きいと類似性が低いこと
となる．その類似性を測るための距離の定義式には幾つか種類が存在するが，従
来研究より式(2.3-15)で定義されるユークリッド平方距離を本論文では用いてい
る． 
 ユークリッド平方距離は，ユークリッド空間内で最も基本的な距離定義であ
るユークリッド距離 (図 2.3-15) は 3 次元空間におけるユークリッド平方距離
の例を表す）の平方根計算を省略した形となっている．このため，平方根処理を
苦手とするマイクロコンピュータなどの計算負荷軽減を目的に，実装時に使用
されることが多い． 
 
図 2.3-15 ユークリッド（平方）距離の例 
Cross Range  
1 2 … 𝒏𝒊 𝒏𝒊+𝟏 𝒏𝒊+𝟐 … 𝒏𝟐𝒊
 11  12 …  1  11  12 …  1 2 
𝑡1
 
 
𝑡2 𝑡 
𝑡
…
  
2
 1
 2
 3
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𝑳𝒖 =∑(𝒙𝒊𝒌
𝑨 − 𝒙𝒋𝒌
𝑩 )
𝟐
𝒏𝒇
𝒌=𝟏
(2.3-15) 
 ここで  𝑘
Aはクラスタ Aの個体 iの k次元目の特徴量， 𝑗𝑘
Bはクラスタ Bの個体
jの k次元目の特徴量を意味する．また，𝑛 は特徴量の次元数であり，  がユー
クリッド平方距離である．なお，クラスタとはサブ母集団のことである． 
 
 図 2.3-14より式(2.3-15)を用いた非類似度の計算例は式のようになる． 
𝒅𝟏𝟐 = (𝝃𝟏𝟏 − 𝝃𝟐𝟏)
𝟐 +⋯+ (𝝃𝟏𝒊 − 𝝃𝟐𝒊)
𝟐 + (𝜼𝟏𝟏 − 𝜼𝟐𝟏)
𝟐 +⋯+ (𝜼𝟏𝒊 − 𝜼𝟐𝒊) (2.3-16) 
 ここで𝑑12は個体 1と個体 2の非類似度で  𝑘は個体 iの k番目のダウンレンジ
を表す．同様に  𝑘は個体 iの k番目のクロスレンジを表す． 
 
2.3.8. 階層的クラスタリング 
 階層型クラスタリングとは，非類似度の小さい（すなわち類似性の高い）個体
の集合体としてのクラスタ同士を順番に結合し，さらに大きなクラスタを形成
していく手法である．ここで，非類似度はクラスタ間の距離を示す． 
 クラスタリングの手順は以下の通りである． 
 
① 個体数 N個分のクラスタを用意し，各クラスタには，１個ずつ個体が割り振
られる． 
② クラスタ間の非類似度について，全ての組み合わせの非類似度行列𝒅を作成
する． 
𝒅 = [
d11 𝑑12 … 𝑑1𝑁
𝑑21 𝑑22 … 𝑑2𝑁
⋮ ⋮ ⋱ ⋮
𝑑𝑁1 𝑑𝑁2 … 𝑑𝑁𝑁
] 
 ただし，対角成分𝑑11, 𝑑22, …, 𝑑𝑁𝑁は 0 である．また，𝑑 𝑗 = 𝑑𝑗 の対称行列で
ある． 
③ 非類似度行列から最小の非類似度となるクラスタの組み合わせ𝑑 𝑗  (i ≠ j)を
探し，その 2つのクラスタを結合する．これにより，クラスタ数は N-1とな
る． 
④ クラスタ数が 1になるまで②③を繰り返す． 
 
 階層的クラスタリングでは，横軸を個体，縦軸を結合時の非類似度とし，樹形
図（デンドログラム）を構成する．最小の非類似度である結合対象のクラスタ同
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士が隣になるように個体を移動させ，グラフを見やすくさせる．本論文における
母集団の分割に当たっては，デンドログラムを用いて図 2.3-16 に示す様に，あ
る固定した非類似度となるところでクラスタに分割する方法を採用している． 
 
図 2.3-16 階層的クラスタリングにおけるデンドログラム 
 
 階層的クラスタリングにおいて，各クラスタにおける非類似度の計算には，い
くつかの手法があり，「組み合わせ手法」として定義されている．本論文では，
Ward法 (Ward’s Method) を用いて非類似度の計算を行っている． 
 Ward法のイメージを図 2.3-17に示す． 
 
図 2.3-17 Ward’s Method 
 
Ward法は 2つのクラスタ Aと B を結合したときのクラスタ C 内のデータの
平方和の変化を非類似度として定義する． 
𝒅𝑨𝑩 =∑{ ∑ (𝒙𝒊𝒋
𝑪 − 𝒙?̅?
𝑪)
𝟐
𝒏𝑨+𝒏𝑩
𝒋=𝟏
−∑(𝒙𝒊𝒋
𝑨 − 𝒙?̅?
𝑨)
𝟐
𝒏𝑨
𝒋=𝟏
−∑(𝒙𝒊𝒋
𝑩 − 𝒙?̅?
𝑩)
𝟐
𝒏𝑩
𝒋=𝟏
}
𝑷
𝒊=𝟏
(2.3-17) 
 ここで 
𝒙?̅?
𝑨 =
𝟏
𝒏𝑨
∑𝒙𝒋𝒊
𝑨
𝒏𝑨
𝒋=𝟏
(2.3-18) 
A B C D E
threshold
1 2
A B C D E
Dissimilarity
Individual
dissimilarity
Centroid of Cluster A Centroid of Cluster B
 
 
 
 
  
 −  
 
Centroid of Cluster C
 
 
=
𝑛  
 
+ 𝑛  
 
𝑛 + 𝑛 
  
 −  
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𝒙?̅?
𝑩 =
𝟏
𝒏𝑩
∑𝒙𝒋𝒊
𝑩
𝒏𝑨
𝒋=𝟏
(2.3-19) 
𝒙?̅?
𝑪 =
𝟏
𝒏𝑪
∑𝒙𝒋𝒊
𝑪
𝒏𝑪
𝒋=𝟏
=
𝒏𝑨𝒙?̅?
𝑨 + 𝒏𝑩𝒙?̅?
𝑩
𝒏𝑨 + 𝒏𝑩
(2.3-20) 
 この平方和の変化は対象の 2 つのクラスタの重心  
 
,  i
B
とそれぞれのクラス
タ内の個体数𝑛 ，𝑛 を用いて以下の式で表すことが出来る． 
𝒅𝑨𝑩 =
𝒏𝑨𝒏𝑩
𝒏𝑨 + 𝒏𝑩
∑(𝒙𝒊
𝑨
− 𝒙𝒊
𝑩
)
𝟐
𝑷
𝒊=𝟎
(2.3-21) 
 なお各非類似度の更新に際して，全ての組み合わせを上記の定義式に従って
再計算する必要は無く，結合前の非類似度を元に計算することが出来る[20]． 
 いま，クラスタ i（個体数𝑛 ）とクラスタ𝑗（個体数𝑛𝑗）を結合して新しいクラ
スタ （個体数𝑛𝑘 = 𝑛 + 𝑛𝑗）を生成したとする．このとき，結合したクラスタ 
と他のクラスタ との非類似度𝑑𝑘ℎの計算には，結合前の各クラスタ間の距離𝑑ℎ ，
𝑑ℎ𝑗および𝑑 𝑗を用いて以下の式から求めることが出来る．なお，個体間の距離に
はユークリッド平方距離を用いている場合である． 
𝒅𝒌𝒉 =
𝒏𝒉 + 𝒏𝒋
𝒏𝒉 + 𝒏𝒌
𝒅𝒉𝒊 +
𝒏𝒉 + 𝒏𝒋
𝒏𝒉 + 𝒏𝒌
𝒅𝒉𝒋 +
𝒏𝒉
𝒏𝒉 + 𝒏𝒌
𝒅𝒊𝒋 (2.3-22) 
 
2.3.9. DynDGAを用いた誘導軌道生成 
 DynDGA を用いた誘導軌道生成アルゴリズム実証のため，コンピュータを用
いて軌道生成シミュレーションを行った． 
 計算条件を表 2.3-1に示す．また，飛行領域の概略を図 2.3-18に示す． 
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表 2.3-1 DynDGA軌道生成シミュレーション条件 
Number of Individuals 100 
Number of Evolutions 800 
Crossover Method Blend Crossover (BLX-0.5) 
Genetic Operator Elitist Recombination 
Mutation Rate 0.2 
Integration Method for Equation of Motion 4th Runge-Kutta Method 
Integration Time Step 0.5 
Migration Rate 0.1 
Migration Interval 20 
Dissimilarity Threshould 8 × 106 
 
 
図 2.3-18 シミュレーションの飛行領域 
 
 シミュレーション結果を図 2.3-19から図 2.3-25に示す． 
 飛行禁止区域を避けながら目標地点へ到達できる軌道が複数生成できている
のが確認できる．目標地点付近に到達する軌道において，軌道終端位置における
方位角は誤差が残ってしまっている． 
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図 2.3-19 DynDGAを用いた誘導軌道最適化結果(最適軌道) 
 
図 2.3-20  DynDGAを用いた誘導軌道最適化結果(高度プロファイル) 
飛行禁止区域
初期位置
目標位置
軌道終端位置と
その方位角
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図 2.3-21  DynDGAを用いた誘導軌道最適化結果(速度プロファイル) 
 
図 2.3-22  DynDGAを用いた誘導軌道最適化結果(迎角プロファイル) 
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図 2.3-23  DynDGAを用いた誘導軌道最適化結果(バンク角プロファイル) 
 
図 2.3-24  DynDGAを用いた誘導軌道最適化結果(平均適応度) 
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図 2.3-25 DynDGAを用いた誘導軌道最適化結果(最終世代の軌道) 
 
2.3.10. おわりに 
 本章では，DynDGA による最適軌道の探索を行い，遺伝的アルゴリズムをも
ちいた軌道生成が柔軟な解探索手法であることを述べた．また，同時に複数種類
の最適軌道を算出可能であり，ユーザーが飛行する軌道を選ぶことが出来ると
同時に，不測の事態において一つの最適解が使用不能になっても，別の誘導軌道
から安全に目標地点へ滑空帰還飛行を行えることを示せた． 
 一方で，計算コストが通常の GAと比較して，個体数が多く必要であること，
成長するまでに必要とする世代数が多く必要であること，クラスタリングなど
の処理を行う必要があることなどから，より嵩んでしまっていることが解った． 
 また，予め設定しておかなければならない設計値の数も，クラスタリングの閾
値や移住処理の確率，間隔などと増加し，計算コストが嵩んでしまっているため
に試行錯誤的に調整する必要のある適応度の重み係数やクラスタリングの閾値
などの決定にもかなりの時間が必要となってしまっていることがわかった． 
 本誘導システムを実用化するに当たり，試行錯誤的に決定する必要のある設
定値と計算コストといった 2つの課題について，新たな提案を次章で行う． 
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第3章 ファジィ集合による階層的適応度を応用した
動的分散遺伝的アルゴリズムを用いた軌道生
成と係数自動調整手法の提案 
3.1. はじめに 
 第 2章において DynDGAを用いた最適軌道生成システムの処理とその誘導シ
ミュレーション結果を示した．そして，DynDGA によって通常の最適化とは異
なり，複数の最適解（準最適解）を求めることが可能であることがわかった．一
方で通常の GAと比較して，計算コストが嵩むこと，試行錯誤的に調整が必要な
設定値が多いこともわかった． 
 本章では，試行錯誤的に調整を行っていた設定値の一つである適応度の重み
係数について，最適化前に指定した優先度に従って，適応度の成長が行われるよ
うに最適化を進めるファジィ集合による階層的適応度を用いた動的分散遺伝的
アルゴリズムについて述べる． 
本誘導システムでは，計算負荷軽減のため複数の制約条件をペナルティ法を
用いて単目的最適化へと変換している．このペナルティ法を用いて複数の制約
条件および目的関数を一つの目的関数として扱う場合に使用する重み係数の役
割は 2つ存在すると考えられる． 
一つ目は，各項目（制約条件の項目，目的関数の項目，軌道生成の場合は軌道
終端位置における目標位置との誤差距離，誤差方位，飛行禁止区域飛行距離など）
が有次元である場合，その値の成長具合を同じ土俵で比較および和算できるよ
うにすることである．軌道生成の例を取り上げた場合，距離の単位であるメート
ルと方位の単位であるラジアンを単純に和算した場合，最適化においてはメー
トルがラジアンよりも取り得る値の範囲が大きいため，距離が優先的に最適化
されやすくなってしまうことである．これを防ぐために，重み係数を用いて無次
元化を行い，同じ成長具合の場合には，同じ値がとれるように重み係数を調整す
るのである． 
二つ目は，各項目間の優先度を設定する目的である．この優先度が重み係数本
来の目的であり，重み係数が大きいほど，項目の変化に対する適応度への影響が
大きくなるため，最適化においては重要視されるようになる．軌道生成を例に挙
げた場合，目標位置における方位よりも目標位置に到達することを優先とする
場合，到達位置誤差の重み係数を方位角誤差の重み係数よりも大きくすること
で最適化では，到達位置誤差が優先的に満たされるように処理される． 
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以上のことから，ペナルティ法で用いている項目に関して，ファジィ集合の概
念を取り入れることにより，項目値の無次元化と成長具合を定量的に扱うこと
が可能となる．そのため，ペナルティ法で用いている重み係数は，本来の目的で
ある最適化の優先度として扱われるようになると考えられる．この手法につい
て，軌道生成シミュレーションを行い，従来の軌道生成手法と比較し考察する． 
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3.2. ファジィ集合を用いた適応度計算 
3.2.1. ファジィ集合 
 良いか悪いかの判断が曖昧である対象を定量化し，通常の集合と同じような
演算を可能としたものをファジィ集合という[21]．たとえば，ある通学距離の長
さ について，A, B, Cという 3人の基準によって分けることを考える．歩くこと
を前提とした場合，通学距離が長いと感じる距離は 3 人とも別々の意見を持っ
ていると思われるが，ファジィ集合を用いてこれらを定量化する場合，次のよう
に数学的に表されるとする． 
μA( ) = 0.2 
μB( ) = 0.5 
μC( ) = 0.7 
 ここで，μ( )の数値が大きいほど距離が長いと感じるとする場合，Aにとって
この通学距離は短いと感じている．同様にBにとってはそこそこの距離であり，
Cにとっては長いと感じている．もちろん，この通学距離は長さであるので，明
確に数字で表すことが可能であるが，そこに曖昧な基準（この場合は 3 人の感
覚）を追加し，その基準によってこの距離を表した場合に，定量的に評価できる
ようにしたものがファジィ集合である．このときの基準を表した関数μ(x)をメン
バシップ関数といい，通常 0から 1の間で定義される． 
 メンバシップ関数のイメージを図 3.2-1に示す．ある評価対象について，目標
値と最悪値を決定し，式(3.2-1) の様な形で定義することが可能である．ここで
gi
∗は評価対象の目標値（理想値）であり，gi
′は最悪値（希求値）である． 
𝛍𝐢(𝒇𝒊) =
{
 
 
 
 𝟏 : (𝒇𝒊 ≤ 𝒈𝒊
∗)
𝟏 −
𝒇𝒊 − 𝒈𝒊
∗
𝒈𝒊
′ − 𝒈𝒊
∗ : (𝒈𝒊
∗ < 𝒇𝒊 ≤ 𝒈𝒊
′)
𝟎 : (𝒇𝒊 > 𝒈𝒊
′)
(3.2-1) 
 
図 3.2-1 直角台形型メンバシップ関数 
良 普 悪
評価項目値
評価
1
0 g 
∗
g 
′
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3.2.2. 軌道生成におけるファジィ集合の適用 
 第 2 章で述べたように，DynDGA を用いた最適化の設定値である，適応度の
重み係数は，これまで試行錯誤的に調整を行ってきた．この問題を解決するには，
各評価指標を同じ次元で比較，積算できるようにする必要がある． 
 そこで，ファジィ集合を用いて，この評価指標をメンバシップ関数の評価値に
変換し，各項目間の次元を取り払うことを考える． 
 現在適応度で用いられている評価指標は「到達地点誤差」「到達地点方位角誤
差」「飛行禁止区域飛行距離」「飛行距離」の 4種である．これらの項目について
それぞれ目標値と最悪値を設定し，0から 1の数値で表すようにする．これによ
って，設計者が設定した優先度と適応度の重み係数が比例的（または反比例的）
に影響し合うようになると考えられる． 
 それぞれの目標値と最悪地の設定を以下の通りに定義する． 
 
＜到達地点誤差＞ 
 有翼ロケットが車輪で着陸することを考える際，実際の誘導システムでは，滑
空誘導を本誘導システムで，そのあとの着陸フェーズは別の誘導システムで行
うのが有効的であると考える． 
 そこで，目標地点から一定範囲内に有翼ロケットを滑空誘導できれば，問題な
く着陸フェーズへ移行することが出来るとすると，その範囲は有翼ロケットの
最小旋回半径に依存すると考えられる．そこで目標地点の高度において，最小旋
回半径によって描かれる旋回円の直径を半径とする目標地点を中心とした円内
を目標と定義した． 
 GAによって最適化を行う場合，解の評価を的確に行う必要がある．特に，良
好な解，不良な解の 2 種類に分類する場合，不良な解の中でもランク付けが行
える方が最終的に最適解を得やすくなる．つまり，最悪値は取り得る最大誤差と
するべきである．よって，到達地点誤差の最悪値は，有翼ロケットの飛行可能距
離を基準に，初期地点から目標地点とは反対方向へ初期方位角と関係なく直線
で飛行した場合の軌道終端位置と目標地点との距離とした． 
 図 3.2-2にそのイメージを示す． 
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図 3.2-2 到達地点誤差のファジィ化イメージ 
 
 最小旋回半径 minは以下の式から求められる． 
𝐑𝐦𝐢𝐧 =
𝑽𝟐
𝐠 𝐭𝐚𝐧(𝝓𝐦𝐚𝐱)
(3.2-2) 
 なお，gは重力加速度， は旋回速度，𝜙maxは最大バンク角で本論文の場合
π
3
[rad]
である．旋回速度は次の式から得られる． 
𝑽 = √
𝟐𝐖
𝝆𝐒𝐰𝑪𝑳
(3.2-3) 
 Wは機体重量であり，𝜌はその高度における空気密度，𝐶𝐿は揚力係数である．
この場合，揚力が大きいほど旋回半径は小さくなるため，𝐶𝐿は取り得る最大値を
代入する． 
 飛行可能距離Lcapは高度に依存する．揚抗比最大とした場合に，直線で飛行す
ると飛行距離は最も伸びる．本来は飛行速度に依存するが，簡易化のため，特定
飛行速度における揚抗比最大となる迎角で飛行した場合の飛行距離を飛行可能
距離と定義する． 
飛行可能距離
初期位置
目標位置
最小旋回半径
目標領域
クロスレンジ
 
ダウンレンジ
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𝐋𝐜𝐚𝐩 = 𝐦𝐚𝐱 (
𝑳
𝑫
) × (𝐀𝐥𝐭𝐈 − 𝐀𝐥𝐭𝐓) (3.2-4) 
 ここでmax (
𝐿
𝐷
)は最大揚抗比，Altは高度を表し，添え字はIが初期位置，Tが目
標位置とする． 
 
＜到達地点方位角誤差＞ 
 到達地点における方位角と目標地点における方位角の誤差を到達地点方位角
誤差と呼ぶ．この到達地点方位角誤差のメンバシップ関数イメージを図 3.2-2に
示す． 
 
図 3.2-3 到達地点方位角誤差メンバシップ関数イメージ 
 
＜飛行禁止区域飛行距離＞ 
 飛行禁止区域を飛行する距離は無いのが理想である．故に，目標値は 0 に設
定する． 
 一方で，最悪値は，飛行禁止区域飛行距離を飛行できる距離に設定するべきで
あるが，その場合，飛行禁止区域内を旋回等によってずっと飛行し続ける可能性
があるため，式(3.2-4) の飛行可能距離Lcapを最悪値とすることも可能であるが，
そのような個体はそもそも最適化で使用するべきでは無いと考える．故に，本論
文のように，長方形で設定されている飛行禁止区域の場合，その長方形の対角線
長さを最悪地と設定する． 
良
1
0
1
目標方位
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 飛行禁止区域のメンバシップ関数イメージを図 3.2-4に示す． 
 
図 3.2-4 飛行禁止区域のメンバシップ関数 
 
＜飛行距離＞ 
 飛行距離の最悪値は，式(3.2-4) の飛行可能距離Lcapとした． 
 目標値については，できる限り飛行距離は短いものが良いため，0とするのが
一般的である．しかし，目標値を 0とした場合，墜落するような軌道が，まっす
ぐ目標地点へと飛行する軌道よりも優れているようになってしまう．そこで，飛
行距離の目標値は初期位置と目標位置における方位角は考慮外とし，単純な初
期位置と目標位置の距離の 0.9倍とした．10%の余裕を持たせることにより，最
適化の際に，多少墜落してしまっている軌道も評価の対象とするためである．現
在は，試行的にシミュレーションへ適応するため，図 3.2-1に示す様な直角台形
型のメンバシップ関数を用いているが，今回のような場合には，図 3.2-5に示す
ような凸台形型を用いて，一定範囲内の評価値が優良であるようにメンバシッ
プ関数を設定することも試してみるべきである． 
Restricted
Area
Cross Range
 
Down Range
 
 max
 max
 min
 min
最悪値
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図 3.2-5 凸台形型メンバシップ関数 
 
3.2.3. ファジィ集合を用いた適応度 
 3.2.2より，軌道最適化において使用する適応度を式のように定義する． 
𝐟𝐢𝐭𝐟𝐮𝐳𝐳𝐲 = 𝟏𝟎𝟎∑(𝐰𝐢𝝁𝒊)
𝟒
𝒊=𝟏
(3.2-5) 
 ここで，fitfuzzyが適応度値，wiは重み係数，𝜇 はメンバシップ関数である．こ
の重み係数は，評価指標の優先度が高い項目ほど大きな数字となる． 
 
3.2.4. ファジィ集合を用いた適応度による軌道生成シミュレーショ
ン 
 ファジィ集合を用いた適応度による軌道生成シミュレーションを行った． 
 飛行領域は図 2.3-18と同様であり，計算条件も表 2.3-1と同様である． 
 ファジィ集合のメンバシップ関数における目標値と最悪値は表 3.2-1 の通り
である．また，適応度の重み係数は表 3.2-2の通りである． 
 
良 普 悪
評価項目値
評価
1
0 g 2
∗ g 2
′
普悪
g 1
∗g 1
′
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表 3.2-1 メンバシップ関数の設定 
 目標値𝐠𝐢
∗ 最悪値𝐠𝐢
′ 
到達地点誤差 180[m] 46,138[m] 
到達地点方位角誤差 1[deg.] 180[deg.] 
飛行禁止区域飛行距離 0 [m] 2236[m] 
飛行距離 10,036[m] 46,138[m] 
 
表 3.2-2 ファジィ集合を用いた手法のシミュレーションにおける重み係数 
到達地点誤差 到達地点方位角誤差 飛行禁止区域飛行距離 飛行距離 
100 7 10 1 
 
 シミュレーション結果を図 3.2-6から図 3.2-13に示す． 
 目標地点へ到達できる軌道が得られた．また，解の成長率も調整前に比べて良
くなっている．一方で，表 3.2-2のような重み係数を設定するまでに何度かシミ
ュレーションを行う必要性があった．迎角プロファイルに関しても，異常に振動
している結果が得られている．迎角の振動に関しては，機体の応答性などを考慮
せずに最適化を行っているからであり，今後最適化を行う際の各制御入力の周
波数遺伝子に関して，機体の応答性や固有振動数などから制限を設ける必要が
あると考えられる． 
本結果では見られなかったが，別条件でシミュレーションを行った場合，設計
者が設計した優先度に沿った評価項目の成長が行えていないパターンや同じ優
先度に設定された評価項目間で成長率に大きな差異が見られる（図 3.2-14）．そ
の理由として，ファジィ集合へ評価指標を変換することにより，解の成長具合を
数値で判断できるようになると同時に，重み付け和による次元は同一化できた
ものの，評価指標の「成長しやすさ」という面においては，各項目に差異が生じ
てしまったためだと考えられる．解の成長しやすさまでを考慮することはファ
ジィ集合では行えないと考えられるため，別の手法によってこの課題を解決す
る必要がある． 
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図 3.2-6 ファジィ集合を用いた誘導軌道最適化結果(最適軌道) 
 
 
図 3.2-7 ファジィ集合を用いた誘導軌道最適化結果(高度プロファイル) 
飛行禁止区域
初期位置目標位置
軌道終端位置と
その方位角
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図 3.2-8 ファジィ集合を用いた誘導軌道最適化結果(速度プロファイル) 
 
 
図 3.2-9 ファジィ集合を用いた誘導軌道最適化結果(迎角プロファイル) 
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図 3.2-10 ファジィ集合を用いた誘導軌道最適化結果(バンク角プロファイル) 
 
図 3.2-11 ファジィ集合を用いた誘導軌道最適化結果(平均適応度) 
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図 3.2-12 ファジィ集合を用いた誘導軌道最適化結果(メンバシップ関数値) 
 
 
図 3.2-13 ファジィ集合を用いた誘導軌道最適化結果(最終世代の軌道） 
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図 3.2-14 優先順位が反転するパターン 
  
優先順位が上であるはずの飛行禁止区域
飛行距離の目的関数の成長が遅すぎる
優先度が1の終端位置距離誤差
の成長速度が遅い
優先順位 項目
1 終端速度
2 終端位置距離誤差
3 飛行禁止区域飛行距離
4 終端位置方位角誤差
5 飛行距離
優先順位 項目
1 終端位置距離誤差
1 終端位置方位角誤差
1 飛行禁止区域飛行距離
2 飛行距離
3 終端速度
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3.3. 階層的手法を用いた適応度計算 
3.3.1. 評価指標の優先度と階層的手法 
前節で示したように，適応度にファジィ集合の概念を組み込んだ手法では，次
元の削減に成功したものの，評価指標の「成長しやすさ」までは吸収することが
出来ず，結果としてペナルティ法の重み係数において「成長しやすさ」と「優先
度」を設定する必要があった．この「成長しやすさ」は飛行領域の設定や機体モ
デル，初期位置と目標位置の関係などで変化するため，試行錯誤的に重み係数を
調整する必要がある． 
そこで，各評価関数に目標値を設定したうえで，それらに優先順位をもうける
ことで，ill-definedな軌道最適化問題に対しても，設計者の要求を反映した意味
のある準最適解が得られる手法[22]を参考に，ファジィ集合を用いた階層的適応
度計算手法を提案する． 
この手法は，予め設計者が設定した評価項目の優先度に従って最適化を行う
手法で，優先度（階層）の高い評価項目の値を超えない範囲で，その項目より低
い優先度が設定されている評価項目は最適化が行われるという手法である． 
式(3.3-1)で示す様に，評価項目の優先度は同じ優先度を設定することが可能で
ある． 
 
𝐟𝐢𝐭𝐜𝐥𝐬𝐭𝐫 =
𝟏𝟎𝟎
∑ 𝐏𝐢
𝐋
𝒊=𝟏
(
𝐏𝟏
∑ 𝐰𝟏𝐢
𝐊𝟏
𝒊=𝟏
∑𝐰𝟏𝐢𝝁𝟏𝒊
𝐊𝟏
𝒊=𝟏
+⋯+
𝐏𝐋
∑ 𝐰𝐋𝐢
𝐊𝐋
𝒊=𝟏
∑𝐰𝐋𝐢𝝁𝑳𝒊
𝐊𝐋
𝒊=𝟏
 ) (3.3-1) 
ここで，Lは階層の数，Kはその階層における評価項目の数，Pは先制優先因子，
wijは階層 iにおける j番目の評価項目の重み係数である． 
 
3.3.2. 先制優先因子 
先制優先因子は，その階層の優先度を決定する値であり，Pi ≫ Pi−1の関係を持
つ．一番低い階層の先制優先因子を 1とすると，その一つ上の階層では 10倍以
上の数値が設定されるのが一般的である． 
本誘導システムにおいては，以下の式(3.3-2)により，先制優先因子を決定して
いる． 
 
𝐏𝒊 = 𝟏𝟎
𝐋−𝒊 (3.3-2) 
ここで，Lは階層の数を表す．  
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3.3.3. ファジィ集合を用いた階層的適応度計算手法による軌道生成
シミュレーション 
 ファジィ集合を用いた階層的適応度計算手法による軌道生成シミュレーショ
ンを行った．飛行領域および機体条件等は前章と同様である．また，同一階層に
は一つの評価項目のみを設定しているため，重み係数は 1である． 
 図 3.3-1から図 3.3-7にシミュレーション結果を示す． 
 最適軌道が目標地点へ到達できていることが解る．また，ファジィ集合のみを
適応したシミュレーションと比較して，方位角誤差の項目と飛行距離の項目に
ついて，設計者が指定した優先度に従って解が成長していることが確認できた． 
 
図 3.3-1 階層的手法による軌道最適化結果(最適軌道) 
飛行禁止区域
初期位置目標位置
軌道終端位置と
その方位角
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図 3.3-2 階層的手法による軌道最適化結果(高度プロファイル) 
 
図 3.3-3 階層的手法による軌道最適化結果(速度プロファイル) 
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図 3.3-4 階層的手法による軌道最適化結果(迎角プロファイル) 
 
図 3.3-5 階層的手法による軌道最適化結果(バンク角プロファイル) 
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図 3.3-6 階層的手法による軌道最適化結果(平均適応度) 
 
図 3.3-7 階層的手法による軌道最適化結果(メンバシップ関数値) 
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図 3.3-8 階層的手法による軌道最適化結果(最終世代の軌道) 
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3.4. 適応度に使用する係数の自動調整手法 
 式(3.3-1)に示す様に，同一階層内における項目の重み係数は，未だに試行錯誤
的に設定する必要がある．また，先制優先因子の数値の設定にも不明瞭な点が多
く残っている．そこで，さらなる汎用性向上のため，これらの係数の設定を自動
で行う手法を提案する． 
 自動調整を行うに当たり，各係数の役割を以下のように定義した． 
 
先制優先因子：階層間の優先度に従った解の成長を促すための係数 
   重み係数 ：同一階層内における各評価項目の成長率を同一にする係数 
 
 これにより，重み係数を「成長率調整係数」と呼称する． 
 2係数の自動調整方針を以下のように纏める． 
 
＜先制優先因子＞ 
 各クラスタにおいて，同じ階層の評価項目の平均値を取得し，その平均値が一
つ下の階層を下回っていたら，自分以上の階層の先制優先因子である2nの次数
を加算する． 
 このとき，自分以上の階層の先制優先因子すべての次数を加算するのは，自身
と他の階層との相対距離を保つためである． 
 
＜成長率調整係数＞ 
 各クラスタにおいて，同一階層内の評価項目毎に平均値を取得し，その中で最
も高い平均値の項目を基準に，その他の項目との値の差がμth以上の場合，成長
率調整係数である2nの次数を加算する．なお，μthは評価項目の誤差範囲であり，
0でも可能であるが，各評価項目の値が最適化途中で同一になることはほぼ無い
ため，0.05と設定する．  
 
 このシミュレーション結果を図 3.4-1から図 3.4-7に示す．なお，自動調整の
間隔は 10世代毎とする． 
 自動調整により，評価項目の値が優先順位に則さない形で成長すると，係数が
調整され，再び優先順位の則するようになる様子が見られた．適応度の成長率は
圧倒的に早くなったが，優先順位に即する形で成長し続けることが無く，課題が
残った結果となっている． 
 また，適応度のプロファイルより，係数が調整された際に，平均適応度が低下
してしまうことがある．アルゴリズム上，仕方の無いことではあるが頻繁に変更
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した場合，遺伝子処理に影響を与え，解の成長が悪くなってしまう可能性がある．
現に，本結果では通常のファジー集合を用いた階層的手法の先制優先因子を固
定した場合に比べ，解の成長率と解軌道の多様さに劣っていることが解る． 
 以上より，本手法は，係数の予測が全くつかない状況下において，一定の効力
を発揮するものの，必要とされる最適化計算の世代数は通常よりも多く必要で
ある可能性がある．実飛行環境下で使用する場合は，先制優先因子を固定とする
法が，現状では良いと考える．一方で，本シミュレーションでは，成長率調整係
数について，本手法が有効であるかの確認が出来ていないため，今後検討してい
く必要がある． 
 
 
 
図 3.4-1 係数自動調整手法による軌道最適化結果(最適軌道) 
飛行禁止区域
初期位置目標位置
軌道終端位置と
その方位角
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図 3.4-2 係数自動調整手法による軌道最適化結果(高度プロファイル) 
 
図 3.4-3 係数自動調整手法による軌道最適化結果(速度プロファイル) 
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図 3.4-4 係数自動調整手法による軌道最適化結果(迎角プロファイル) 
 
図 3.4-5 係数自動調整手法による軌道最適化結果(バンク角プロファイル) 
57 
 
 
図 3.4-6 係数自動調整手法による軌道最適化結果(平均適応度) 
 
図 3.4-7 係数自動調整手法による軌道最適化結果(メンバシップ関数値) 
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図 3.4-8 係数自動調整手法による軌道最適化結果(最終世代の軌道) 
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3.5. おわりに 
 第 3 章では，ファジィ集合を用いた階層的適応度計算を用いた軌道生成手法
の提案を行った．この手法によって，設計者が予め設定しておく必要のある設定
値の数を削減することに成功し，汎用性が向上した． 
 ファジィ集合を用いることにより，解の成長具合を数値的に評価できるよう
になったため，実用化の面においても本誘導システムによって生成された誘導
軌道を滑空飛行に使用するかどうかの判断がコンピュータで行えるようになっ
た． 
 また，ファジィ集合のみだけでは吸収することが出来なかった「評価項目の成
長のしやすさ」についても，階層的手法を取り入れることにより，設計者が設定
した評価項目の優先度に沿った解の探索を行うことが出来るようになり，最終
的に解の探索性能が向上した． 
 最終的に，これらの係数を自動で調整するアルゴリズムを取り入れることに
より，設計者が試行錯誤的に設定する係数が削減され，設計および最適化計算に
かかる時間を短縮することの可能性を提示できたものの，先制優先因子につい
ては固定とするべきことが解った．一方で成長率調整係数については，本シミュ
レーションでは確認できなかったため，今後確認する必要がある． 
 迎角プロファイルにおいて，一部の軌道生成結果に制御入力が振動してしま
う結果が見られた．この対策として，機体の応答性と固有振動数などから最適化
変数の振動数の項について制限を設ける必要があることがわかった． 
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第4章 DynDGAを用いたリアルタイム最適軌道生成
システム実用化の検討 
4.1. はじめに 
 第 3 章では，ファジィ集合を用いた階層的適応度計算手法により，設計者が
調整する必要のあった設定値の一つ「適応度の重み係数」について，ファジィ集
合による次元の削減と階層的手法による優先度に従った最適化が行えるように
なった．また，評価項目値の成長度合いによって自動的にこれらのパラメータを
調整するアルゴリズムの提案を行った，これにより，軌道生成システムの汎用性
向上へと繋がった． 
 本章では，第 2章で挙げた課題の一つ，計算コストに関して，誘導システムを
実飛行で使用するに当たっての検討を述べる．従来研究において，DynDGA で
はない通常の GA を用いた誘導軌道生成システムを飛行実証するに当たり，最
も計算コストの高い処理である各個体の適応度計算部を並列化することと，あ
る程度良好な初期個体を生成し，そこから最適化を進めることにより，少ない個
体数と世代数で優良な解を 1 秒以内に得ることが出来た．この手法を元に，
DynDGA を用いた誘導軌道生成システムを構成することを考えた場合，必要と
される個体数と世代数は GA の数倍となるため，高価な計算機が複数必要とな
ると予想される．また，円と直線を用いた定常滑空近似(後記の図 4.2-8参考)に
よる初期個体生成手法では，一部の条件下において解が算出できないことが解
った． 
 そこで，安価なコンピュータにおいても，DynDGA を用いた誘導軌道生成シ
ステムにより，飛行中にリアルタイムで誘導軌道生成を行うため，最適化処理を
続けたまま決められた誘導軌道更新周期においてその時の最適軌道を用いて飛
行を行う手法を提案する．乱数を用いて最適化を行う DynDGAでは，最適化が
終了するタイミングが一様に決定することが出来ない点からも，本手法は有効
であると考えられる．一方で，最適化開始からしばらくの軌道更新周期では，優
良でない軌道によって飛行が行われてしまうことが懸念され，目標地点へ到達
できなくなってしまう可能性がある．これらの問題点について，シミュレーショ
ンによってどの程度の影響があるかを検証するとともに，必要となるコンピュ
ータの性能と軌道更新周期について述べる． 
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4.2. FPGAを用いたGAによるオンボードリアルタイム軌道
計算 
4.2.1. FPGA 
 FPGA (Field Programmable Gate Array) とは 1個の LSIの中の配線を設計者が
望むようにつなぎ替えることで，目的の論理回路を自由に制作できる回路であ
る[23]．FPGAは，目的の論理回路によって構成されたハードウェア演算により，
高速演算および並列演算を実現できることが大きな利点である．これらの特長
を生かし，多数の入出力を持つ回路，基板サイズ削減や計算負荷の大きな演算に
用いられている． 
 図 4.2-1に FPGA内部構成のイメージを示す．FPGAはハードウェアの最小単
位である Logic cellなどを接続する配線，スイッチ，入出力ブロック，値を一時
的に保持する Block RAMから構成される． 
 
図 4.2-1 Internal Constitution of FPGA 
 
4.2.2. 実飛行環境下における軌道生成実証飛行 
 GAを用いた誘導軌道生成システムについて，シミュレーションによって有効
であることは従来研究より示された．故に，実飛行中に実際に軌道生成を行い，
優良な最適軌道の生成が行えるかの実証飛行試験を行った． 
 本アルゴリズムの対象は滑空飛行フェーズの有翼ロケットであるが，ロケッ
トの打ち上げ回数は限られているため，比較的容易に実験が行えるカイトプレ
ーンと呼ばれる低速で遠距離操作が行える小型無人飛行機を用いて飛行試験を
行った．図 4.2-2に飛行試験で使用したカイトプレーンの外観を示す．今回使用
したカイトプレーンは株式会社スカイリモートが開発したものである． 
DSP
BRAM IOB
Logic cellWire/Switch
62 
 
 飛行自体はこのカイトプレーンを使用するが，誘導システム内部で行う最適
化計算は，小型有翼ロケット実験機 WIRES#014 のモデルを使用する．
WIRES#014を図 4.2-3に示す．また，それぞれの機体諸元を表 4.2-1と表 4.2-2
に示す． 
 
図 4.2-2 カイトプレーン 
 
 
図 4.2-3 小型有翼ロケット実験機WIRES#014 
 
表 4.2-1 カイトプレーン機体諸元 
Body Mass [kg] 18 
Length [m] 2.28 
Width [m] 2.78 
Hight [m] 1.13 
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表 4.2-2 小型有翼ロケット実験機WIRES#014機体諸元 
Body Mass [kg] 45 
Wing Area [m2] 0.47 
Total Length [m] 1.7 
 
 小型有翼ロケット実験機WIRES#014は有翼飛翔体として，航法誘導制御シス
テムの飛行実証を行う実験機である．機体は炭素繊維強化プラスチック製モノ
コック構造で，空力舵面は主翼にエレボン，2枚の尾翼にラダーを装備している．
エンジンは HyperTEK社の M型ハイブリッドロケットモータを使用しており，
到達高度はおよそ 1000[m]である．回収システムは，2段式パラシュートシステ
ムを採用しており，減速シュートによって機体速度を殺した後，メインシュート
によってゆっくりと降下する．最終的にエアバッグを展開し，無傷で回収するこ
とを目的としている． 
 
4.2.3. カイトプレーンに搭載する試験装置 
 飛行試験で使用したカイトプレーンは，自立飛行制御装置が搭載されている．
このシステムは，予め決められた複数のポイントを基準に，GPS センサを用い
て次に向かうポイントとの距離および方位を算出し，ジャイロセンサなどによ
り補正をかけながら機体の舵を取る．全てのポイントを飛行し終わると，再び最
初のポイントから飛行を始める．各ポイントは緯度経度のみが決められており，
高度に関しては一定の決められた高度を飛ぶように設定されている． 
 飛行ポイントの設定は，飛行開始前に基地局で行う．基地局にてカイトプレー
ンに搭載された GPS から位置情報を取得し，そこを原点とする．図 4.2-4 に示
すように，各ポイントは原点との方位，距離および相対高度により設定される．
基地局では，モニタリングソフトによって現在の飛行状況を監視できる．カイト
プレーンに搭載された自律飛行制御装置内の位置情報および制御情報はデータ
送信機を解して基地局に送られる．基地局では送られてきたデータをモニタリ
ングソフトで表示を行い，それらのデータをログとして保存する．モニタリング
ソフトは各ポイント位置，制御の各種設定値を自律飛行制御装置に送り，自律飛
行の支援も行う． 
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図 4.2-4 カイトプレーン飛行イメージ 
 
 カイトプレーンに搭載し軌道生成計算を行うため，各種データの取得および
初期条件生成の計算を行う ADS/IMU/GPS 複合航法システムの評価用装置とし
て開発したプロトタイプデバイスの構成図を図 4.2-5，誘導システム内部の構成
を図 4.2-6に示す．プロトタイプデバイスは，複合航法に必要なセンサとセンサ
から送られてくる情報を処理する各マイコンで構成されている．FPGA（誘導シ
ステム）は ADS CPUと RS232Cで通信を行い，複合航法システムが取得したデ
ータから軌道の生成を行う．使用する各データは，GPS から送られてくる緯度
および経度，IMU から送られてくる Quotation と迎角から経路角および方位角，
ADSからは速度と高度である．今回 GPS高度を使用しないのは，ADSから取得
した気圧高度の方が高精度であることが過去の有翼ロケット実験においてわか
っているためである． 
 軌道生成は 1.5秒ごとに行う．プロトタイプデバイスは表 4.2-3に示すような
データを 32-16bit固定小数点数に加工し，16進数表記の ASCIIデータとして誘
導システムに送信し，誘導システムは良好軌道生成の可否にかかわらず，生成し
た軌道をプロトタイプデバイスに表 4.2-4に示すようなデータで送信する．プロ
トタイプデバイスは送信されてきたデータを SDカードに保存する．  
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図 4.2-5 プロトタイプデバイスシステム図 
 
 
 
図 4.2-6 誘導システム内部の構成 
 
 
 
適応度計算
• 運動方程式の計算
Ψ
ξ
V
η
γ
h
GAの計算
• 選択
• 交叉
• 突然変異
初期個体生成
• 定常滑空近似による初期解生成
• 初期解を遺伝子表現
遺伝子×16 適応度
遺伝子×16
input
•RS232C通信によりデータ
の入力
output
• RS232C通信により出力
初期値
遺伝子×16
Vinit , ξInit , ηInit , 
hInit , ψinit , γInit 遺伝子×16
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表 4.2-3 誘導システムへ入力するデータ 
 Data Description 
1 I_V Initial Velocity 
2 I_gamma Initial Flight Path Angle 
3 I_psi Initial Direction Angle 
4 I_xi Initial Down Range 
5 I_eta Initial Cross Range 
6 I_alt Initial Altitude 
 
表 4.2-4 誘導システムから出力されるデータ 
 Data Description  Data Description 
1 gene00 α_a0 13 gene12 φ_b1 
2 gene01 α_a1 14 gene13 φ_b2 
3 gene02 α_a2 15 gene14 φ_b3 
4 gene03 α_a3 16 gene15 φ_w0 
5 gene04 α_b1 17 max_fit Max. Fitness 
6 gene05 α_b2 18 time Calculation Time 
7 gene06 α_b3 19 I_V Initial Velocity 
8 gene07 α_w0 20 I_gamma 
Initial Flight Path 
Angle 
9 gene08 φ_a0 21 I_psi 
Initial Direction 
Angle 
10 gene09 φ_a1 22 I_xi Initial Down Range 
11 gene10 φ_a2 23 I_eta Initial Cross Range 
12 gene11 φ_a3 24 I_alt Initial Altitude 
 
4.2.4. 飛行試験場所 
飛行試験場所は熊本県熊本市西区新港にある熊本港フェリー乗り場北側の工
業用地内である．試験場所の様子を図 4.2-7に示す．カイトプレーンでの飛行は
表 4.2-5のように高度が最大 200[m]，飛行速度が最大 20[m/s]である．誘導軌道
生成システムでは，有翼ロケットモデルが入力されているため，飛行環境が大き
く異なる．そこで取得データから軌道生成可能とするため，有翼ロケットの飛行
環境へ沿うように気圧高度に 1500[m]，速度に 50[m/s]のオフセットを設けて計
算初期条件とする． 
 軌道生成におけるダウンレンジ，クロスレンジの原点を北緯 32°45′ 49.4″, 東
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経 130°35′ 6.2″として，この地点の上空 400[m]を目標地点とする．ここでダウ
ンレンジ正方向を北，クロスレンジ正方向を東と設定する．軌道生成計算は枠に
囲まれた領域をカイトプレーンで飛行し軌道の生成を行う． 
 
 
図 4.2-7 飛行試験実施場所外観 
 
表 4.2-5 カイトプレーン飛行環境とシミュレーション使用値 
  Kite Plane Offset Expected range 
Velocity [m/s] 0～20 +50 50～70 
Altitude [m] 0～150 +1500 1500～1650 
 
4.2.5. GA計算条件 
 本飛行試験に限り，GA計算条件を表 4.2-6のようにした． 
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]
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表 4.2-6 カイトプレーン飛行試験の GA計算条件 
Populations 24 
Generations 250 
Change Model Elitist Recombination 
Mutation Rate 5% 
Crossover Blend Crossover(BLX-0.5) 
Equation of Motion Heun’s Method 
Step Width of Calculation 1 [s] 
Control Inputs 
Angle of Attack, Bank Angle 
(Fourier Series of Third Order) 
  
 また，初期個体生成時には，予め優良な個体を生成しておくことにより，最適
化に必要となる計算時間の短縮を図った．その概要を図 4.2-8と図 4.2-9に示す．
ここで，αは迎角，𝛿はスピードブレーキ角，𝜙はバンク角を表し，添字𝑚𝑎 はそ
れぞれの舵角の最大値を表す． 
 初期条件と目標条件の関係と定常滑空近似より，円と直線を用いて目標地点
へ到達できる飛行軌道を幾何学的に推定する．このとき，各円の旋回半径は，バ
ンク角最大時の旋回半径，つまり最小旋回半径とする．これにより，バンクをす
る時間と水平飛行をする時間の推定が行え，コマンド履歴を推定できる．ここか
ら，フーリエ変換を行い，その係数に一定の乱数をかけた値を初期個体としてい
る． 
 
図 4.2-8 定常滑空近似概要 
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図 4.2-9 定常滑空近似から得られる軌道例 
 
 誘導システムを実装した FPGAの外観と諸元を図 4.2-10と表 4.2-7に示す． 
 
図 4.2-10 FPGA外観 
 
表 4.2-7 FPGA諸元 
Model Number 
Xilinx Spartan-6 
XC6SLX150-2FGG484C 
Slice 23,038 
Logic cell 147,443 
DSP 180 
Onboard Oscillator 
30 / 50 [MHz] 
(Using 50[MHz]) 
I/O Port 100 Ports 
Board Size 54[mm]×86[mm] 
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4.2.6. 飛行試験結果 
 飛行試験は 2013年 12月 1日に全 5回行った．その飛行試験結果の一部を図 
4.2-11と図 4.2-12，表 4.2-8に示す．これらの結果より，初期高度を 1500[m]と
した場合，ほとんどの初期条件において，平均 1[s]で良好な軌道をオンボードで
生成できることが実証できた．一部で特異解が生成されているが，初期位置の高
度が目標高度を下回っていたり，初期経路角が 60度を超える滑空飛行とは言い
がたい条件となっていたりする場合であった． 
 
表 4.2-8 カイトプレーンによる飛行実証結果 
Test 
Number of Generated 
Trajectories 
Average Maximum 
Fitness 
Average 
Calculation 
Time [s] 
Number of 
Failed 
Trajectories 
1 251 16.1 0.872 12 
2 161 13.0 0.964 30 
3 93 21.2 0.949 1 
4 180 15.7 0.917 4 
5 433 15.7 0.908 24 
 
 
 
図 4.2-11 カイトプレーン飛行試験時に生成された誘導軌道（平面図） 
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図 4.2-12 カイトプレーン飛行試験時に生成された誘導軌道（鳥瞰図） 
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4.3. DynDGAを用いた誘導軌道再生成シミュレーション 
4.3.1. 誘導軌道再生成シミュレーション 
 これまでの誘導軌道生成シミュレーションによって，飛行禁止区域を有する
飛行領域においても目標地点へ到達できる複数の誘導軌道生成に成功した．ま
た，オンボードリアルタイム軌道生成においても，飛行中のデータから目標地点
へ到達する軌道が得られることが解った．しかし，これらの実証では軌道の生成
のみを単発で行うことしかしておらず，実際にその軌道に沿って飛行した場合
のこと，さらにはその軌道に沿って飛行している最中に再度誘導軌道を生成し
た場合における挙動等，本誘導システムの検証が行えていない． 
 そこで，サブオービタル飛行を行う有翼ロケットの滑空帰還フェーズを対象
に，DynDGA による誘導軌道生成システムを用いた飛行シミュレーションを行
った．このシミュレーションでは，誘導システムの評価だけで無く，制御システ
ムの評価を行うため，アクチュエータの応答モデルの設計や制御ゲインの調整
などの作業が行われたが，本論文では誘導システムについてのみ評価を行う． 
 
4.3.2. シミュレーションの構成 
 図 4.3-1にシミュレーション処理の概要を示す．本シミュレーションでは，打
上から回収フェーズまでのシミュレーションとなっている．図 4.3-2に示すよう
な飛行フェーズになっており，DynDGA を用いた誘導軌道生成システムは，滑
空帰還フェーズのみを対象としている． 
 
 
図 4.3-1 誘導軌道再生成シミュレーション概要 
 
飛行状態
計算
航法
システム
他フェーズ
誘導
システム
制御
システム
滑空飛行用
誘導
システム
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図 4.3-2 誘導軌道再生成シミュレーションのフェーズ 
 各フェーズにおける誘導コマンドの種類とフェーズ以降の条件を図 4.3-3 に
示す．基本的に滑空帰還フェーズ以外は各コマンドを時系列データとして与え
ている．滑空帰還フェーズは，DynDGA を用いた軌道生成システムを用いて，
現在の飛行環境から誘導軌道の生成を行い，得られた解から誘導コマンドを出
力している． 
 
図 4.3-3 各フェーズにおける誘導コマンド 
Launch
Power Flight
Coasting
RCS
Gliding
Recovery
初期値
Roll / Pitch / Yaw
Roll / Pitch / Yaw
Roll / Yaw / Pitch Rate
Roll / DSB
Roll / Pitch / AoA / DSB
シミュレーション終了
打上前
エンジン燃焼
慣性上昇
再突入準備
再突入
滑空帰還
回収
*AoA : Angle of Attack
*DSB : Deceleration Speed Brake
シミュレーション開始
飛行時間T > 100[s]
高度変化<=30m/s
ピッチ角<-30[deg.]
マッハ数<1.0 ∩ 高度<60[km] ∩ 動圧<85[kPa]
高度<2.5[km]
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 制御則に関しては，上昇から再突入までを PD制御によるフィードバック制御
を行い，滑空帰還フェーズのみダイナミックインバージョンを用いた制御を行
っているが，詳細については省略する．ダイナミクス計算は，古典的ルンゲクッ
タによる６自由度の運動方程式を積分している． 
 図 4.3-4 滑空帰還フェーズ中の誘導システム処理概要に滑空帰還フェーズ
中の誘導システムの処理概要を示す．DynDGA を用いた誘導軌道生成システム
は，軌道の更新周期に設定した 5[s]毎に，5秒後のロケットの位置を推定し，そ
の位置を初期条件として最適化，新しい誘導軌道を生成する．滑空飛行中は生成
された誘導軌道の姿勢コマンド（迎角，バンク角，スピードブレーキ角）に従っ
て飛行を行う．DynDGAの条件は表 2.3-1と同様である． 
 
図 4.3-4 滑空帰還フェーズ中の誘導システム処理概要 
 
4.3.3. 機体モデル 
 本シミュレーションで用いた機体モデルを図 4.3-5と表 4.3-1に示す．これま
での機体モデルとは異なり，スピードブレーキとボディフラップ，RCS ガスジ
ェットすらスターを搭載しており，再突入フェーズ前後は，これらによって機体
の姿勢やスピードの制御を行っている．空力係数は，HIMES の空力パッケージ
を利用している（図 4.3-6）．各アクチュエータの動作範囲は表 4.3-2の通りであ
る． 
滑空飛行開始
5[s]後の位置推定
推定位置から誘導軌道生成
最適解から誘導軌道を更新
誘導軌道から姿勢コマンドを出力
軌道を更新するか？
YES
NO
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図 4.3-5 誘導軌道再生成シミュレーションの機体モデル 
 
表 4.3-1 誘導軌道再生成シミュレーションの機体諸元 
𝐦 Body Mass 1734 [kg] 
𝐒𝐰 Wing Area 11.26 [㎡] 
𝐒𝐛 Speed Brake Area 0.12 [㎡] 
 
76 
 
 
図 4.3-6 HIMES空力パッケージ Ver. 1.4 基本空力係数 
 
表 4.3-2 各舵角範囲 
エレボン左舵角 ±30[deg.] 
エレボン右舵角 ±30[deg.] 
ラダー左舵角 ±30[deg.] 
ラダー右舵角 ±30[deg.] 
スピードブレーキ舵角 0～+90[deg.] 
ボディフラップ舵角 ±30[deg.] 
RCS指令 0：バルブ閉，１：バルブ開 
エンジン指令 0 : 燃焼停止，1 : 燃焼中・点火 
 
4.3.4. 飛行領域 
 飛行領域を図 4.3-7 に示す．打ち上げ場所は Spaceport America 付近 (北緯
32.94033[度]東経-106.9066[度])を想定し，回収目標地点は打ち上げ場所から東へ
約 10[km]離れた地点 (北緯 32.94028[度]東経-106.7996[度])とする．飛行禁止区域
等の設定は無く，無風とする．また，着陸模擬評価を目的として，回収目標点上
空 2.1[km]に仮想滑走路を想定する． 
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図 4.3-7 誘導軌道再生成シミュレーションの飛行領域 
 
4.3.5. シミュレーション結果 
 図 4.3-8～図 4.3-13にシミュレーション結果を示す．突入フェーズ後，有翼ロ
ケットは目標地点へ滑空飛行を行い，目標高度でほぼ目標地点へ到達した．姿勢
角履歴より，目標地点付近で振動してしまう結果となったがほぼシミュレーシ
ョンは成功したと言える．一方で，本飛行シミュレーションを行うに当たり，1
回の誘導軌道生成に約 300 秒と膨大な時間がかかってしまうことが解った
（Windows 8.1, Core i-7 3.2GHz, 並列無）．この計算時間は，第 2章および第 3章
で行った計算時間と比較しても数倍と膨大な時間である．その理由として，各個
体の適応度を計算するに当たり，運動方程式を積分して軌道の計算を行ってい
るが，この軌道の計算は積分ステップ数が多いほど時間がかかってしまうこと
が考えられる．この積分ステップ数は，飛行時間に比例し，飛行時間は初期位置
と目標位置との高度差と初期位置における方位角に依存している．故に，飛行高
度が高く，飛行距離が長いほど，最適化には時間を要してしまうことがわかった． 
 制御入力の値についても課題が見られた．軌道を再生成するに当たり，前回の
最適化の結果を適応度の高い解から半分，引き継いだ状態（残りの個体はランダ
ム生成）で最適化を行っているが，制御入力の値に関して，誘導軌道更新周期に
おける現在のロケットの姿勢角と，再生成された誘導軌道の姿勢角コマンドと
の間には特に制限を設けておらず，急激にコマンドが変化してしまうことが解
った．これについても，対策をとる必要があると考える． 
A
lti
tu
de
Launch Point
(32.94033N, -106.9066E)
Recovery Point
(32.94028N, -106.7996E)
Virtual Runway
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図 4.3-8 誘導軌道再生成シミュレーション結果 A 
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図 4.3-9 誘導軌道再生成シミュレーション結果 B 
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図 4.3-10 誘導軌道再生成の様子 
 
 
図 4.3-11 迎角コマンド(赤)と飛行結果(青) 
D
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n 
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]
Cross Range[m]
誘導開始地点
目標地点
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図 4.3-12 バンク角コマンド(赤)と飛行結果(青) 
 
 
図 4.3-13 スピードブレーキコマンド(赤)と飛行結果(青) 
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4.4. DynDGA を用いたリアルタイム誘導軌道生成システム
の検討 
4.4.1. 実飛行を考慮したリアルタイム化の検討 
 4.3.5にて述べたように，DynDGAを用いた誘導軌道生成には，飛行距離に応
じた計算時間が必要である．しかし，実際の飛行では，軌道を再生成することは
もちろんのこと，アボート飛行なども考慮した場合，飛行距離を事前に想定する
のは難しい．高度 5[km]まで飛行する WIRES#015モデルにおいて，リアルタイ
ムで誘導軌道をオンボード生成するには，4.2で述べた FPGAの計算条件を参考
に，以下のように計算した．表 4.4-1には計算条件の比較を示す． 
 
表 4.4-1 計算条件比較 
 WIRES#014 
FPGA実装モデル 
WIRES#015モデル 
最適化手法 GA DynDGA 
最大高度差 600[m] 5000[m] 
最大距離 1000[m] 10000[m] 
個体数 40 200 
世代数 200 800 
 
 WIRES#014FPGA実装モデルは，計算時間が最大 1[s]であるので， 
計算時間 = 1[s] ×
200
40
[倍個体数] ×
200
400
[倍世代数] ×
5000
600
[倍高度差] = 167[s] 
 と推定される．さらに，最適化手法が GAから DynDGAに変更しているため，
クラスタリングの計算時間がさらに増加する．その計算時間を暫定的に 5[s]とし
た場合，合計計算時間は 172[s]になる． 
 WIRES#014FPGA 実装モデルで使用していた FPGA を用いてリアルタイム化
を図る場合，8並列で 43[s], 69並列で 5[s]となると推定される．表 4.4-2の様な
性能制約のため，FPGAボード 1枚につき 5並列化が可能であることから，5[s]
以内に計算が終了するためには FPGA ボードが 14 枚必要であることがわかっ
た． 
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表 4.4-2 FPGA並列化における機能使用率 
 FPGA Single Double Quintet 
CPU Spartan-6 XC6SLX150 
Clock 30/50[MHz] 
Slice 184314 27640 38301 70284 
LUTs 92152 63180 69003 86472 
Block RAM 268 6 6 6 
DSPs 180 168 168 168 
 
 WIRES#015で使用するには，FPGAが 14枚あれば，どのような条件下であっ
ても最適化が 5[s]未満で終了すると考えられる．一方で，高価な FPGAが複数枚
必要であること，さらにWIRES#015の性能が向上し，飛行高度が高くなった場
合には，さらに FPGAが追加で必要となる可能性がある． 
 このように，現状のシステムでは十分に余裕を持たせた計算機能力を保有す
る方法で計算不可の高い DynDGAの最適化を賄っているが，非常に非効率的で
ある．そこで，図 4.4-1に示すような，飛行中に常に最適化を行うことを前提と
し，最適化終了のタイミングを世代数では無く実計算時間で行うことを提案す
る． 
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図 4.4-1 リアルタイム性を考慮した誘導軌道生成システム概要 
 
 このシステムの鍵は，いかに少ない世代数である程度最適性を持つ解軌道を
生成できるかにある．実計算時間で最適化を終了する場合，1世代当たりに必要
とする計算時間によって，制御システムへ入力する初回の誘導軌道が，ほとんど
最適化が行われる前の解となってしまう可能性があるからである．一方で，最適
化は飛行中にも継続して行うため，1世代当たりに必要とする計算時間が長くな
る，高度が高い条件から滑空飛行を始める場合，目標値点までの飛行時間も必然
的に長いため，滑空飛行の途中で最適化が進み，目標位置へ到達可能な最適軌道
が生成されると考えられる． 
 以下に，本システムを用いた場合の要点を纏める． 
 
＜初期位置と目標位置の高度差が小さい場合＞ 
 1世代当たりに必要とする計算時間は短い．故に計算できる世代数が多いため，
誘導軌道更新周期毎の適応度は高いと推定される．1回目の誘導軌道生成から目
標地点付近へ到達できる軌道生成が期待できる． 
初期個体生成
DynDGAによる
最適化
最適解
初期条件設定
T秒後の位置を
初期条件に再設定
前回の最終世代個体を
初期個体に設定
DynDGAによる
最適化
最適解
特定時間後
計算中断
特定時間後
計算中断
航法システム
制御システム
位置，姿勢情報
制御入力の時系列データ(T秒分)
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＜初期位置と目標位置の高度差が大きい場合＞ 
 1世代当たりに必要とする計算時間は長い．故に計算できる世代数が少ないた
め，誘導軌道更新周期毎の適応度は，初期は低いと推定される．1回目の誘導軌
道生成では，目標地点方向へ向かう，といった最適性の低い軌道を制御へ入力す
ることとなるが，トータルの飛行時間が長いため，飛行中に最適化が進み，最終
的に目標地点へ到達できる軌道の生成が期待できる． 
 
 本誘導システムは，第 3 章で行った階層的手法を用いた適応度計算手法とも
親和性が高い．初期位置と目標位置との高度差が大きい場合，解探索が進まず，
最適性が低い状態で解を制御へ入力することになってしまう．そこで，解探索に
おいて，評価指標の優先度を設定し，階層的手法を用いた適応度計算手法による
最適化を行った場合，先に満たしておいてほしい評価指標を優先的に満たして
くれるため，全体の適応度が低い状態であっても，優先度の高い評価指標に限っ
てはその評価値は高いことが期待できるからである． 
 
4.4.2. リアルタイム性を考慮した誘導軌道再生成シミュレーショ
ンの条件 
 図 4.4-2と表 4.4-3にシミュレーションで使用した機体モデルを示す． 
 今回のシミュレーションではWIRES#015モデルを使用している． 
 
図 4.4-2 WIRES#015モデル 
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表 4.4-3 WIRES#015機体諸元 
打上質量 1000[kg] 
全長 4.6[m] 
最高高度 6[km] 
代表翼面積 2.3[m2] 
 
 WIRES#015 はサブオービタル飛行に必要な基礎技術の飛行実証を目的として
開発され，20[kN]級の LNG液体燃料推進系を備えている． 
WIRES#015は空力による機体姿勢制御のため，左右の主翼にエレボンを，2枚
の安定翼にラダーを備える．また，エンジンにジンバル機構を備え，動力上昇中
はジンバル機構とエレボン，ラダーの空力舵面のハイブリッドで姿勢制御を行
う．RCS も機体エンドフランジに 4 機備え，軌道頂点付近でピッチ角とロール
角の制御を行う予定である．なお，本誘導システムの対象である滑空飛行中は，
左右のエレボンとラダーのみで姿勢制御を行うものとする． 
 飛行領域は図 4.4-3のように定義する． 
 飛行禁止区域が設定されており，有翼ロケットはこの領域を回避しながら目
標地点へ飛行する．評価項目の優先度は表 4.4-4の様に設定されている． 
 
 
図 4.4-3 誘導軌道再生成シミュレーション飛行環境 
 
 
 
 
Restricted 
Area
Down Range
 [m]
Cross Range
 [m]
Initial Position
Target Position
( ,  ,  )= (6000, 0, -10000)
( ,  ,  )
= (0, 0, -600)
 : 2500～3500
 : -500～1500
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表 4.4-4 誘導軌道再生成シミュレーションの評価項目優先度設定 
優先度 項目 
1 飛行禁止区域飛行距離 
2 到達地点距離誤差 
3 到達地点方位角誤差 
4 飛行距離 
 
4.4.3. リアルタイム性を考慮した誘導軌道再生成シミュレーション
結果 
 図 4.4-4から図 4.4-8にシミュレーション結果を示す． 
 有翼ロケットは目標地点へ到達することが出来ている． 
 懸念通り，誘導軌道は初回では目標地点へ到達できていないものの，飛行途中
の最適化によって，最終的に目標地点へ到達する誘導軌道が得られている． 
 また，飛行の途中で誘導軌道の特徴が，飛行禁止区域のダウンレンジプラス側
を飛行しようとする軌道と大きく円弧を描いて飛行しようとする軌道の 2 種類
に変化した．これは，初回の少ない世代数では，島毎の軌道の適応度が低く，到
達地点へ到達できる軌道が一つも無いため，その世代で最適な軌道を選んだ結
果だと考えられる．一方で，少ない世代でも，評価項目の優先度が高い飛行禁止
区域を飛行する距離に関して，全て回避できていると考えられる． 
 制御入力に関して，懸念通り，飛行軌道を再生成するたびに，大きく値が変化
し結果的に不連続となってしまっている．これは，軌道を再生成する際に，前回
の最適化結果から，次の地点における制御入力の値を考慮に含めずに最適化を
しているからであると考えられる． 
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図 4.4-4 再生成シミュレーション結果(飛行軌道) 
 
図 4.4-5 再生成シミュレーション結果(高度プロファイル) 
飛行禁止区域
初期位置目標位置
軌道終端位置と
その方位角
＊：軌道再生成位置
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図 4.4-6 再生成シミュレーション結果(速度プロファイル) 
 
図 4.4-7 再生成シミュレーション結果(制御入力プロファイル) 
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図 4.4-8 再生成シミュレーション結果(メンバシップ関数値) 
 
4.5. おわりに 
 実用化に向けて，リアルタイム性を考慮した誘導軌道生成システムは，世代数
で最適化計算を終了するのでは無く，実計算時間で最適化計算を終了し，そのと
きの解集団の中で最も適応度の高い軌道を誘導軌道として制御へ入力し，誘導
システム自体は最適化計算をさらに続けることにより，飛行途中で目標地点へ
到達する誘導軌道の生成が行え，最終的に目標地点へ到達することが出来た． 
 本論文では，1例のみを掲載しているが，様々な飛行環境および機体モデルを
用いて本妻生成シミュレーションを行った結果，1 回の誘導軌道更新周期で 50
世代ほどの遺伝的処理を行えれば，誘導軌道は，目標地点方向へ飛行する軌道と
なり，今回の評価項目の中で最も優先度が高い「飛行禁止区域飛行距離」が少な
い軌道が優先的に得られるようになっていた． 
 1 回誘導軌道生成で，50 世代の遺伝的処理を行う場合，この有翼ロケットの
最終目標であるサブオービタル飛行の飛行条件下においては，式（4.5-1）の様な
計算が行える．つまり，WIRES#014FPGA 実装モデルで使用した FPGA を 5 枚
用いることで，5[s]以内に 50世代の遺伝的処理が行えることが解った． 
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計算時間 = 𝟏[𝐬] × 𝟓[倍個体数] ×
𝟓𝟎
𝟐𝟎𝟎
[倍世代数] ×
𝟔𝟎
𝟎. 𝟔
[高度差] = 𝟏𝟐𝟓[𝐬](4.5-1) 
 
 しかし，実際に 50世代も最適化を行う必要があるかは不明であり，場合によ
っては FPGA1枚の計算能力で行える遺伝的処理の世代数で，最終的に目標地点
へ到達する飛行結果が得られる可能性がある． 
 さらに，上昇中に想定される滑空飛行開始位置からの誘導軌道を最適化し続
けておくことにより，初回の誘導軌道生成周期から適応度の高い誘導軌道を制
御へ入力することが可能であると考える．  
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第5章 結論 
5.1. 本研究でわかったこと 
 本論文では，２種類の手法について提案を行った． 
 一つ目は，ファジィ集合による階層的適応度計算を応用した DynDGAを用い
た軌道生成手法である．ファジィ集合のみを応用した DynDGAによる軌道生成
手法では，評価指標の正規化に成功したものの，その評価項目の「成長しやすさ」
を考慮することが出来ていないことがシミュレーションより確認された．その
ため，階層的手法を追加で適応しシミュレーションを行った結果，設計者が設定
した評価項目の優先順位に沿って解集団が成長していく様子が見られた．さら
に，自動で重み係数を調整するアルゴリズムを適応することにより，設計者は優
先順位の設定のみを行うことで，それ以降の最適化は，重み係数を自動でアルゴ
リズムが調整しながら解探索が行われる可能性を示せたものの，現状では効率
よく重み係数の調整が行えてるとは言えず，先制優先因子を固定にした場合の
ほうが，解の探索能力自体が高いこともわかった． 
 二つ目は，リアルタイム性を有する DynDGAを用いた誘導軌道生成システム
の検討において，飛行中に解探索を継続して行うことを前提に，特定世代で最適
化を終了するのではなく，実計算時間で最適化を終了する手法である．GAを用
いた誘導軌道生成システムは，FPGAを用いることにより，オンボードリアルタ
イム生成が可能であることが，カイトプレーンを用いた飛行実証によって確認
された．また，DynDGA を用いた誘導軌道生成システムをサブオービタルスケ
ールで使用し，尚且つ飛行中に誘導軌道を更新（再生成）するシミュレーション
を行い，結果として，目標地点へ到達する軌道が得られたが，誘導コマンドが不
連続であったり，計算時間がカイトプレーンのシミュレーションと比較して大
幅に増加していたりすることがわかった．計算時間の増加は，飛行距離の増加に
よって運動方程式の積分ステップが増加したことが原因であり，この問題を解
決するには，計算機の並列数を増やすか，計算手法を変更するしかない．そこで，
提案手法を用いることにより，計算時間が長く必要となる飛行距離が長い状況
では，最適化にかけられる時間も長いため，飛行途中で誘導軌道を更新すること
によって目標地点へ到達することができ，飛行距離が短い状況では，必要となる
計算時間も短いため，最適化処理が進み，優良な解軌道を初回から使用できるこ
とから，ほぼ全ての飛行環境において目標地点へ到達できることがわかった．こ
れを元に，DynDGA のオンボードリアルタイム誘導軌道システムの実現可能性
を示せた． 
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5.2. 今後の課題 
 DynDGA を用いた誘導軌道生成アルゴリズムに関する課題は，最適化変数で
使用している制御入力を表現したフーリエ級数の係数では，遺伝的処理の中で
変更した係数の値と，その個体によって得られる解軌道との間に，因果関係が薄
く，全ての遺伝子の値がマッチした場合に，最適性が高い軌道が得られることか
ら，非効率的であることがあげられる．しかし，従来用いられているような制御
入力の時系列データでは，最適化に時間が掛かってしまう．そこで，ダイナミッ
クインバージョンとベジエ曲線を利用した軌道表現を用い[24]，最適化を行う手
法が検討の価値があると考える． 
 係数自動調整手法についても，成長率調整係数の評価が行えていないことか
ら，今後シミュレーションを行い，総合的に本手法の評価を行う必要がある． 
 また，実飛行を想定したオンボードリアルタイム誘導軌道生成システムに関
する課題は，今後実際の飛行実証を行うため，オンボードへ実装し，アルゴリズ
ムが有用であるかの確認をする必要があると考えられる．また，制御入力コマン
ドが軌道再生成の際に，不連続となってしまうことに関して，フーリエ級数を逆
算から求めることは不可能なため，出力するコマンドにフィルターを設け，その
フィルターを通したコマンドで最適化の誘導軌道を算出することで解決できる
のではないかと考えられる． 
 迎角プロファイルにおいて，一部の軌道生成結果に制御入力が振動してしま
う結果が見られた．この対策として，機体の応答性と固有振動数などから最適化
変数の振動数の項について制限を設ける必要がある． 
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付録 A 有翼ロケット実験機アビオニクス構成 
A1. WIRES#014-3A アビオニクス構成 
A2. WIRES#015アビオニクス構成 
付録 B 定常滑空近似 
付録 C ファジィ集合を用いた階層的適応度計算手法による DynDGAを用いた
誘導軌道生成シミュレーションプログラム構成 
